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Sommario
In questo lavoro di tesi e` stato messo a punto un codice in grado di calcolare
in tempi brevi le caratteristiche di sollecitazione di un sistema alare box-
wing, a partire dalla geometria dell’ala e dai carichi aerodinamici, trattando
problematiche specifiche dei velivoli ultraleggeri. Dagli andamenti delle sol-
lecitazione si individua una serie di parametri energetici, per mezzo dei quali
l’efficienza strutturale della singola configurazione viene messa a confronto
con quella di altre soluzioni strutturali.
All’avviamento del codice vengono acquisiti i dati generali riguardanti la
geometria dell’ala e le prestazioni aerodinamiche dei profili; in un secondo
momento si caratterizza la sezione interna dei longheroni in termini di di-
mensioni e materiali e si ottengono le rigidezze ad essa associate. Infine,
individuati i carichi esterni agenti sulla struttura, si calcolano le caratteristi-
che di sollecitazione e i parametri energetici della configurazione.
Il lavoro svolto viene illustrato nel presente elaborato secondo la seguente
successione di argomenti. Nel Capitolo 1 si introducono le caratteristiche dei
sistemi alari boxwing e, in particolare, dei velivoli ultraleggeri. Nei Capitoli
2, 3, 4, 5, 6 e 7 si illustra la routine di calcolo utilizzata. Nel Capitolo 8
si riporta un esempio di applicazione, corredato dai risultati ottenuti per
diverse soluzioni strutturali.
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Capitolo 1
Introduzione a velivoli
ultraleggeri con sistemi alari
boxwing
1.1 Il Best Wing System
Nel 1924 il fisico tedesco Ludwig Prandtl [2] individuo` un sistema portante in
grado di rendere minimo il contributo di resistenza indotta rispetto a tutti gli
altri sistemi portanti aventi stessa apertura alare e stessa portanza totale. E’
infatti possibile dimostrare che, per effetto di mutua induzione aerodinamica,
la resistenza indotta di un biplano ottimo e` minore di quella del corrispettivo
monoplano; allo stesso modo, un triplano e` piu` efficiente del biplano e, al
limite, la migliore configurazione e` caratterizzata da un numero infinito di
superfici orizzontali portanti disposte parallelamente; le velocita` indotte nel
campo aerodinamico e, di conseguenza, la resistenza indotta sviluppata da
questo sistema alare sono le stesse di un sistema in cui l’ala assume una forma
chiusa a scatola. Questa configurazione, definita come Best Wing System, e`
assimilabile a quella di un biplano avente le due ali collegate alle estremita`
attraverso delle strutture verticali, le parat`ıe.
La distribuzione di portanza che si sviluppa sull’ala anteriore e su quella
posteriore del sistema boxwing e` data dalla sovrapposizione di un contributo
costante e una distribuzione ellittica, mentre lungo le parat`ıe il carico di
portanza segue un andamento a farfalla, come mostrato in figura 1.1.
A parita` di portanza prodotta, e` possibile definire l’efficienza di un siste-
ma multiplano come il rapporto tra la resistenza indotta generata dal sistema
stesso e quella generata dal monoplano ottimo corrispondente; tale rappor-
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Figura 1.1: andamento della distribuzione di portanza lungo il sistema alare
boxwing.
Figura 1.2: guadagno in termini di resistenza indotta del biplano e del Best
Wing System rispetto al monoplano equivalente.
to e` dipendente dal parametro h
b
, in cui h e` la distanza tra le due ali e b
e` l’apertura alare. Dall’andamento dell’efficienza riportato in figura 1.2 si
osserva che per valori del rapporto h/b all’interno dell’intervallo [0.1-0.2] il
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Best Wing System apporta una riduzione di resistenza indotta del 20-30 %
rispetto al monoplano equivalente.
L’intuizione teorica di Prandtl si fa concreta nell’ingegneria aeronautica at-
traverso il PrandtlPlane; infatti secondo il teorema di Munk l’efficienza aero-
dinamica e` indipendente da variazioni dell’angolo di freccia e da traslazioni
della superficie portante lungo la direzione del flusso asintotico. Si ottiene
un sistema alare come quello riportato in figura 1.3.
Figura 1.3: PrandtlP lane.
Oltre ai vantaggi di natura aerodinamica, il PrandlPlane presenta anche
altri vantaggi rispetto alle configurazioni tradizionali.
1. Manovrabilita` e Stabilita`: grazie alla disposizione delle due ali l’archi-
tettura offre la possibilita` di un controllo in beccheggio efficace tramite
l’utilizzo di due equilibratori controrotanti posizionati su entrambe le
ali, garantendo inoltre un margine di stabilita` tanto piu` ampio, quanto
piu` la meccanica del volo lo consenta.
2. Stallo: l’effetto di downwash indotto dall’ala anteriore su quella po-
steriore fa s`ı che quando si e` prossimi alla situazione di stallo questo
avvenga prima sull’ala anteriore. In questa situazione si viene a gene-
rare un momento picchiante che tende ad allontanare il velivolo dalla
situazione di stallo naturalmente, quindi senza l’intervento del pilota.
3. Iperstaticita`: l’iperstaticita` marcata dell’ala chiusa a box rende l’intero
sistema damage tolerant per effetto della ridondanza strutturale, non
presente nel sistema isostatico della ala a sbalzo convenzionale.
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Dal punto di vista operativo inoltre il velivolo cos`ı strutturato non rappre-
senta un problema se confrontato coi limiti sull’apertura alare imposti dalle
strutture aeroportuali, in quanto il Best Wing System consente a parita` di
portanza globale sviluppata una minore apertura alare grazie alla doppia
ala.
Tutti questi aspetti a favore del sistema boxwing rendono la configurazio-
ne PrandtlPlane applicabile ad un’ampia famiglia di velivoli da quelli di
aviazione generale agli ultraleggeri.
1.2 Il progetto Idintos
Il progetto Idintos propone un velivolo ultraleggero anfibio in configurazione
PrandtlPlane ed ha come obiettivo la realizzazione e la sperimentazione in
volo di una macchina completamente innovativa, con minori consumi, minore
impatto ambientale e notevolmente piu` sicura di un idrovolante tradizionale.
Attualmente i velivoli ultraleggeri, biposto, con peso massimo al decollo di
circa 500 kg, costituiscono un mercato in grande espansione e possono essere
prodotti con investimenti iniziali non rilevanti; la condizione essenziale e` in-
vece l’innovazione fondata sul rigore scientifico. Una grande possibilita` che
si presenta nel mercato mondiale e` quella dei velivoli idrovolanti ad elevata
efficienza, operanti sia su piste normali che su specchi d’acqua. Da questo
punto di vista la configurazione anfibia dell’Idintos risulta altamente versati-
le, oltre che per l’attivita` di volo da diporto, per tutti gli scopi di sorveglianza
e controllo del territorio e per la protezione civile.
L’obiettivo finale del progetto e` la realizzazione di un prototipo con cui
dimostrare la validita` delle innovazioni tecnologiche fin qui raggiunte solo
per via teorica. Il progetto Idintos e` stato finanziato dalla Regione Toscana
nell’auspicio della nasciata di un polo per la produzione di idrovolanti leggeri
nella stessa Toscana.
Per lo studio delle strutture primarie delle ali esistono algoritmi in grado
di definire preliminarmente una stima del peso e il dimensionamento della
struttura portante di un sistema boxwing. Tuttavia, rispetto ai velivoli di
aviazione generale, i velivoli ultraleggeri e, in particolare, gli ultraleggeri
anfibi, presentano problematiche ed aspetti specifici (soluzioni strutturali,
materiali ecc. . . ) come evidenziato in seguito.
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Figura 1.4: Idintos.
1.3 Strutture alari di velivoli ultraleggeri
L’ala monolongherone e` ampiamente utilizzata nei velivoli ultraleggeri; essa e`
caratterizzata da un longherone principale su cui agiscono i carichi struttura-
li e, talvolta, da un longherone secondario, flottante in quanto non collegato
alla fusoliera, posizionato a circa 2/3 della corda alare, che ha il compito di
collegare tra loro le centine e di facilitare l’attacco di alettoni e flaps.
Il longherone principale sopporta flessione e taglio e, per questo motivo, vie-
ne posto generalmente in corrispondenza del massimo spessore del profilo.
Nell’ala monolongherone la resistenza a torsione e` affidata alla sezione chiu-
sa costituita dal bordo di attacco, quando lo stesso attraversa la fusoliera, o,
come nel caso attuale, dal longherone stesso, che ha una forma scatolata.
La soluzione alternativa e` quella bilongherone, in cui, a differenza della
soluzione monolongherone, il carico si trasferisce su entrambi i longheroni.
Un materiale impiegato per la realizzazione dei longheroni e` il legno; esso
si presta alla realizzazione di una struttura resistente a flessione e al tempo
stesso leggera. Se la struttura in solo legno risulta troppo cedevole, l’aggiunta
di laminati di composito in fibra di carbonio, opportunamente disposti, puo`
risultare utile per migliorare la rigidezza e la resistenza della struttura sotto
carico.
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Figura 1.5: Soluzioni costruttive alari per velivoli ultraleggeri: ala
monolongherone e ala bilongherone.
Figura 1.6: Laminato misto legno-carbonio.
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Capitolo 2
Codice di dimensionamento
IdiSA
2.1 Scopo del codice
In questo capitolo viene descritto un codice, detto IdiSA, che e` stato messo
a punto durante questa attivita` di tesi con l’obiettivo di analizzare lo stato
di sollecitazione di un sistema boxwing di geometria assegnata sotto l’azione
di carichi esterni.
Lo scopo primario della procedura e` quello di offrire in tempi brevi i dati utili
al dimensionamento preliminare e alla stima iniziale del peso della struttura
alare. Il codice e` realizzato in modo tale da essere facilmente implementato
all’interno di un ciclo iterativo per ottenere un dimensionamento di minimo
peso.
Il codice IdiSA si prefigge i seguenti obiettivi:
• introdurre i carichi aerodinamici nel modello come carichi concentrati
trasmessi alla struttura dalle centine di forza;
• inserire altri carichi concentrati di natura non necessariamente aerodi-
namica (motori, serbatoi, masse concentrate. . . );
• affrontare la trattazione di un multimateriale costituito da laminati
misti composti da strati di carbonio e legno incollati tra loro;
• calcolare le caratteristiche di sollecitazione per diverse soluzioni costrut-
tive; vengono prese in esame le soluzioni monolongherone e bilonghe-
rone mentre, per la disposizione del fin, e` possibile scegliere tra doppio
fin e fin singolo posizionato sul piano di simmetria del velivolo.
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Il flusso logico del programma e` mostrato in figura 2.1.
Il programma garantisce liberta` nella composizione dei laminati e nell’intro-
duzione di carichi concentrati esterni che non dipendono direttamente dal-
l’aerodinamica.
Le fasi di acquisizione e gestione dei dati si basano su una sequenza di
routine specifiche.
1. Input dati generali : si leggono i dati relativi alla geometria generale del
boxwing ;
2. Input forze concentrate: si acquisiscono i dati relativi ai carichi con-
centrati disposti lungo la struttura (numero, posizione, componenti di
forze e momento);
3. Definizione n centine: viene selezionato il numero di centine per l’ala
anteriore, per la parat`ıa e per l’ala posteriore in base alle preferenze e
agli eventuali carichi concentrati;
4. Input geometria profili : si definisce la geometria dei profili del box-
wing e gli ingombri della sezione principale di riferimento per l’analisi
strutturale;
5. Materiali peso rig : si caratterizza il materiale della sezione;
6. Carichi distribuiti : si ricostruisce l’andamento del carico distribuito
sui longheroni per effetto del proprio peso (tale carico viene successi-
vamente tradotto nelle componenti relative al sistema di riferimento
locale);
7. Output carichi aero conc: si calcolano i carichi concentrati introdotti
dalle centine per effetto dei carichi aerodinamici, del peso delle stesse
centine e dei contributi di forze e momenti esterni dovuti all’eventuale
presenze di serbatoi, motori o, in generale, di masse concentrate;
8. Sol metodo forze: si definiscono le incognite iperstatiche in base alla
scelta strutturale del fin e si risolve il sistema di equazioni di Mu¨ller−
Breslau associato al problema iperstatico (Metodo delle forze);
9. Control risultanti estremi : si esegue un controllo finale sulle risultanti
delle azioni (forze e momenti) trasmesse tra segmenti di boxwing adia-
centi (dall’ala posteriore alla parat`ıa e dalla parat`ıa all’ala anteriore).
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Figura 2.1: Diagramma di flusso logico del codice IdiSA.
2.2 Impostazione dell’analisi
2.2.1 Discretizzazioni della struttura
Il programma analizza l’intera struttura alare applicando la teoria delle travi
elementari su tratti di ala, individuate attraverso opportune sezioni di con-
trollo. Il programma fa riferimento a due tipi di discretizzazioni, TIPO 1 e
TIPO 2 , indicate in figura 2.2.
Il box e` composto da tre segmenti principali,
• ALA ANTERIORE
11
Figura 2.2: Discretizzazioni di TIPO 1 e TIPO 2.
• PARATIA
• ALA POSTERIORE
identificati come travi di TIPO 1.
Ognuno dei segmenti principali viene suddiviso in sottosegmenti indivi-
duati tra due centine consecutive: le travi di TIPO 2 cos`ı definite sono
sollecitate da carichi concentrati posti solo all’estremita`, mentre il carico do-
vuto al peso dei longheroni e` distribuito lungo l’asse.
Nelle prime parti del programma la numerazione delle travi TIPO 2 cresce
progressivamente da 1 a (n − 1), dove n e` il numero totale di centine sulla
trave di TIPO 1, nel seguente modo:
• dalla radice all’estremita` dell’ala, per l’ala posteriore e per quella an-
teriore;
• dall’estremita` dell’ala anteriore all’estremita` dell’ala posteriore, per la
parat`ıa.
Si osservi che, per impostare la soluzione del problema iperstatico (come de-
scritto nel capitolo 7), si e` scelto di percorrere l’intero sistema boxwing dalla
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radice dell’ala posteriore fino alla radice dell’ala anteriore; quindi, la numera-
zione delle centine e delle travi di TIPO 2 resta invariata per l’ala posteriore,
mentre viene successivamente invertita per la parat`ıa e l’ala anteriore, in ac-
cordo col nuovo senso di percorrenza.
La discretizzazione di TIPO 2 risulta di fondamentale importanza in
quanto fornisce i tratti elementari di boxwing su cui il programma opera di-
rettamente per risolvere il problema iperstatico (vedi Capitolo 7).
Queste prime due suddivisioni sono ricavate l’una dall’altra utilizzando
sezioni sempre piu` fitte, associate ad un livello di dettaglio via via maggiore.
Il codice IdiSA si avvale inoltre di una discretizzazione ausiliaria, detta di
TIPO 3, alla quale il programma si appoggia per ricostruire la geometria, i
dati inerziali e le rigidezze lungo le travi di TIPO 2. Le proprieta` della se-
zione, monolongherone o bilongherone, sono calcolate su sezioni equidistanti,
ottenute suddividendo ciascuna trave di TIPO 1 al 2.5 % della sua lunghez-
za, consentendo un’analisi di dettaglio ancora piu` efficace di quella data dalla
discretizzazione di TIPO 2. In un secondo momento le grandezze puntuali
vengono interpolate sulla lunghezza di ciascuna trave di TIPO 2 per ottenere
funzioni continue di rigidezza.
2.2.2 Sistemi di riferimento
Nel codice IdiSA si definiscono opportuni sistemi di riferimento.
Per la trattazione di grandezze di carattere globale e per l’introduzione delle
azioni esterne si utilizza un sistema di riferimento globale con le seguenti
caratteristiche:
• origine posizionata sul muso del velivolo;
• Asse X longitudinale con verso positivo diretto dalla parte anteriore a
quella posteriore;
• Asse Y che punta verso l’ala destra del velivolo;
• Asse Z verticale verso l’alto.
Il piano Z-X globale e` piano di simmetria del velivolo.
Le caratteristiche geometriche e inerziali delle sezioni alari sono riferite
ad un sistema di riferimento locale della sezione, definito sezione per sezione
lungo tutto il boxwing con i seguenti requisiti:
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Figura 2.3: Sistema di riferimento globale.
Figura 2.4: Sistemi di riferimento locali della sezione lungo la struttura alare.
• origine coincidente con il centro di taglio della sezione;
• Asse x ortogonale alla sezione che percorre il luogo dei centri di taglio
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del boxwing dalla radice dell’ala posteriore alla radice dell’ala anteriore;
• Asse y nel piano della sezione avente verso dal bordo d’attacco al bordo
d’uscita della sezione stessa;
• Asse z nel piano della sezione ortogonale alla corda del profilo per
formare una terna destrorsa.
Si assume che la sezione risulti simmetrica, anche come disposizione dei ma-
teriali, rispetto all’Asse y locale: ne segue che le coordinate lungo l’Asse z
locale del centro di taglio e del baricentro sono nulle.
Per entrambe le soluzioni (monolongherone e bilongherone) la sezione su
cui lavora la routine dei materiali viene generata a partire da un ingombro
rettangolare esterno, sul quale vengono disposti i laminati in multimateriale
legno-carbonio (quattro per il monolongherone e due per il bilongherone).
Le proprieta` di ciascun laminato sono riferite sezione per sezione al proprio
sistema di riferimento locale del laminato cos`ı definito:
Figura 2.5: Sistema di riferimento locale del laminato. Sezione del
monolongherone
• origine nel punto medio del laminato;
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Figura 2.6: Sistema di riferimento locale del laminato. Sezione del
bilongherone
• Asse x* appartenente al piano medio della sezione del laminato e
diretto come l’Asse x locale della sezione;
• Asse z* ortogonale al piano medio del laminato e sempre diretto verso
l’interno della geometria rettangolare di supporto;
• Asse y* appartenente al piano medio e disposto in direzione e verso de-
finiti secondo le convenzioni della terna levogira (se l’Asse x* e` uscente
dal piano della sezione rettangolare di sostegno, l’Asse y* del laminato
percorre il profilo rettangolare in senso antiorario).
Il laminato e` composto da strati di materiali diversi incollati tra loro:
prendendo in esame la sezione della lamina, le caratteristiche del singolo
materiale vengono riferite al sistema di riferimeno locale della lamina, che
privilegia l’orientamento della fibrosita` della lamina. Questo sistema presenta
• origine nel punto medio della lamina;
• Asse 1 appartenente al piano delle fibre e allineato con la direzione
longitudinale delle fibre (disposto in direzione e verso dell’Asse x* );
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Figura 2.7: Sistema di riferimento locale delle lamine.
• Asse 3 ortogonale al piano dell fibre e diretto verso l’interno del profilo
rettangolare di sostegno;
• Asse 2 appartenente al piano delle fibre e disposto in direzione e verso
definiti secondo le convenzioni della terna levogira (se l’Asse 1 e` uscen-
te dal piano del profilo rettangolare di sostegno, l’Asse 2 della lamina
e` diretta come l’Asse y* ).
2.3 Geometria generale dell’ala
All’avviamento del programma MAIN IDISA il codice Input dati generali ac-
quisisce le caratteristiche della missione in termini di quota e velocita` e im-
porta la geometria generale dell’ala a box generata tramite software ASD
(Aerodynamic Shape Designer) [3].
La lettura dei dati in uscita da ASD fornisce le informazioni di base sulla
disposizione delle due semiali (anteriore e posteriore): il programma legge
per ciascuna di esse le coordinatate che individuano la radice nel sistema di
riferimento globale, l’apertura alare, le corde dei profili di radice e di estre-
mita` e gli angoli di freccia Λ e diedro Γ. Gli angoli caratteristici della parat`ıa
sono ricavati di conseguenza.
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Per l’ala anteriore e l’ala posteriore l’angolo di freccia Λ dell’ala e` l’ango-
lo compreso tra la direzione dell’Asse Y globale e la proiezione dell’Asse x
locale sul piano X-Y globale, mentre per la parat`ıa si considera l’angolo tra
l’Asse X globale e la proiezione dell’Asse x locale sul piano globale X-Z, come
mostrato in figura 2.8, 2.9 e 2.10.
L’angolo diedro Γ viene individuato sul piano Y-Z globale tra la proiezione
dell’Asse x locale sul piano globale Y-Z e l’Asse Y globale per le due semiali
mentre la proiezione dell’Asse x locale della parat`ıa viene confrontata con la
direzione dell’Asse Z globale.
I termini delle matrici di rotazione che trasformano la terna locale x-y-z negli
Assi globali X-Y-Z e viceversa sono facilmente esprimibili attraverso gli angoli
di freccia e il diedro effettivo Γ’ (figure 2.8, 2.9 e 2.10): per le ali orizzontali
Γ’ e` l’angolo compreso tra l’Asse x locale e la proiezione dello stesso sul piano
globale X-Y.
Γ′ = Γ cos Λ (2.1)
mentre per la parat`ıa si esplicita l’angolo θ complementare dell’angolo di
freccia Λ e si ricava Γ’ come
Γ′ = Γ cos θ (2.2)
La function mattrasf A esplicita direttamente la matrice di trasforma-
zione inversa (da locale a globale) dopo aver ricostruito, dalla lettura degli
angoli sopra descritti, le matrici (2.3) di trasformazione dal sistema globale
a sistema locale.
Trasfala ant =
− cos Γ′ sin Λ − cos Γ′ cos Λ − sin Γ′cos Λ − sin Λ 0
− sin Γ′ sin Λ − sin Γ′ cos Λ cos Γ′
 (2.3a)
Trasfparat`ıa =
− cos Γ′ sin θ − sin Γ′ − cos Γ′ cos θcos θ 0 − sin θ
sin Γ′ sin θ − cos Γ′ sin Γ′ cos θ
 (2.3b)
Trasfala post =
cos Γ′ sin Λ cos Γ′ cos Λ sin Γ′cos Λ − sin Λ 0
sin Γ′ sin Λ sin Γ′ cos Λ − cos Γ′
 (2.3c)
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Figura 2.8: Angoli di freccia e diedro per l’ala posteriore.
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Figura 2.9: Angoli di freccia e diedro per l’ala anteriore.
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Figura 2.10: Angoli di freccia e diedro per la parat`ıa.
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Capitolo 3
Disposizione delle centine e
introduzione dei carichi
aerodinamici
3.1 Acquisizione dei dati aerodinamici
I carichi aerodinamici di portanza, resistenza e momento aerodinamico che
si sviluppano lungo il sistema alare boxwing vengono trasmessi ai longheroni
come forze e momenti concentrati attraverso le centine. Per definire i carichi
aerodinamici concentrati, il codice ricostruisce in un primo momento i carichi
distribuiti agenti sul rivestimento esterno.
3.1.1 Carichi aerodinamici delle ali
Il codice IdiSA e` predisposto alla lettura dei dati aerodinamici riferiti ad una
precisa condizione di assetto del velivolo e ottenuti tramite software AVL;
questo programma si basa su un metodo a pannelli, con cui vengono calco-
lati il campo di velocita`, la distribuzione di pressione e quindi i coefficienti
aerodinamici di ogni superficie portante. I risultati ottenuti per ciascuno
dei pannelli, con cui ogni superficie portante e` stata suddivisa, vengono rie-
laborati e riferiti all’asse elastico dell’ala; durante questa procedura le ali
anteriore e posteriore vengono suddivise in strisce, di cui si valutano le ca-
ratteristiche aerodinamche, e i risultati vengono poi riportati in formato file
di testo, strutturato in modo da contenere i dati utili nell’ordine riportato in
seguito:
1. indice di numerazione della striscia (crescente dalla radice all’estre-
mita`);
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2. distanza della corda media aerodinamica della striscia al bordo d’at-
tacco rispetto al piano di simmetria globale X-Z ;
3. corda media geometrica della striscia;
4. area della striscia;
5. coefficiente di portanza della striscia moltiplicato per la corda (clc);
6. incidenza indotta della striscia;
7. coefficiente di portanza della striscia normale al bordo d’attacco tenen-
do conto dell’angolo di freccia (clnorm);
8. coefficiente di portanza della striscia cl;
9. coefficiente di resistenza della striscia cd;
10. coefficiente di momento aerodinamico della striscia rispetto al punto a
1/4 della corda media aerodinamica cm c/4;
11. coefficiente di momento aerodinamico della striscia riferito al bordo
d’attacco cmLE;
12. distanza del centro di pressione della striscia rispetto al bordo d’attac-
co espressa in percentruale della corda media aerodinamica (Asse X
globale);
13. distanza della corda a monte della striscia dal piano di simmetria
globale X-Z ;
14. distanza della corda a valle della striscia dal piano di simmetria globale
X-Z.
Dalla lettura dei coefficienti aerodinamici di portanza, resistenza e mo-
mento e del valore di clc sulla striscia, si calcolano le quantita` cdc e cmc
2 per
ottenere i valori puntuali delle tre distribuzioni aerodinamiche; quindi, inter-
polando tali dati, si ricava l’andamento di portanza, resistenza e momento
aerodinamico su unita` di lunghezza. L’errore commesso sulle distribuzioni
interpolate rispetto all’andamento reale delle forze aerodinamiche risultera`
tanto piu` piccolo quanto piu` fitta e` la suddivisione in strisce dell’ala.
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3.1.2 Carichi aerodinamici della parat`ıa
I dati aerodinamici della parat`ıa verticale non vengono ricavati direttamen-
te dall’analisi aerodinamica ma si definiscono a partire dalle caratteristiche
delle strisce di estremita` dell’ala anteriore (radice della parat`ıa) e dell’ala
posteriore (estremita` della parat`ıa). La resistenza aerodinamica dei profili e`
per sua stessa natura sempre rivolta lungo l’Asse X globale e i valori di cd
sono assunti direttamente da quelli delle strisce di estremita`. I dati relati-
vi a cl e cm sono acquisiti con segno; infatti, i profili della parat`ıa prossimi
all’ala posteriore presentano il dorso rivolto verso l’esterno del boxwing (per
congruenza geometrica con il profilo del raccordo posteriore) e, quindi, assu-
mendo per la parat`ıa il segno positivo della portanza quando diretta verso
l’esterno del box e il segno del momento aerodinamico negativo quando an-
tiorario nel piano globale X-Y, il cl e il cm portano lo stesso segno dei dati
Figura 3.1: Disposizione del ventre e del dorso dei profili lungo il sistema
alare.
appartenenti ai profili dell’ala posteriore, mentre, per i profili adiacenti al
raccordo con l’ala anteriore, i coefficienti di portanza e momento aerodina-
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mico presentano segno opposto. I dati intermedi lungo la parat`ıa vengono
calcolati interpolando linearmente i dati agli estremi cos`ı acquisiti.
3.1.3 Forze aerodinamiche risultanti
Il programma integra i carichi ottenuti sulla semibaia a monte e su quella a
valle di ciascuna centina per ottentere la forza e il momento risultante intro-
dotte sulla struttura in esame, fatta eccezione per le centine di radice e di
estremita`, sulle quali agiscono i carichi di una sola semibaia.
Figura 3.2: Forze aerodinamiche introdotte dalla centina.
3.2 Disposizione delle centine e carichi con-
centrati
L’analisi strutturale tiene conto della presenza delle centine di forza, che
introducono, oltre al peso proprio, sia carichi aerodinamici come carichi con-
centrati, sia carichi di natura non aerodinamica, quali ad esempio i contributi
di spinta e di momento associati alla presenza di un motore oppure il peso
di un serbatoio. Prima di affrontare il problema di come trattare i carichi
aerodinamici, viene definita la disposizione delle centine di forza.
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Per generalizzare l’introduzione dei carichi aggiuntivi, il programma con-
sente di inserire i carichi concentrati sia lungo le due ali che sulla parat`ıa e sen-
za limiti di numero. All’avviamento del programma MAIN IDISA vengono
richieste informazioni relative alla presenza o meno di carichi concentrati lun-
go i vari tratti del box attraverso un opportuno menu` di interfaccia. I carichi,
se esistenti, vengono caratterizzati inserendo nella Command Window
• numero;
• posizione;
• componenti globali di forza e momento.
In particolare la posizione viene inserita in percentuale di apertura alare nel
caso in cui il carico in questione si trovi lungo l’ala anteriore o posteriore
(quindi rispetto al piano di simmetria globale X-Z ), mentre se e` disposto
lungo la parat`ıa la percentuale e` riferita alla distanza verticale del carico ri-
spetto all’estremita` dell’ala anteriore.
La prima parte del codice Definizione n centine individua per ciascun
tratto del boxwing numero e posizione delle centine da inserire in corrispon-
denza dei carichi concentrati eventualmente presenti, in aggiunta alle centine
fisse di radice e di estremita`. Se vi sono carichi esterni concentrati, un menu`
di interfaccia consente di scegliere la tipologia del passo tra le due possibilita`
seguenti:
1. passo costante lungo tutto il tratto considerato (ala anteriore, parat`ıa
o ala posteriore);
2. passo costante a tratti (tra una centina principale e l’altra).
Nel primo caso il programma individua la piu` semplice disposizione di
centine equidistanziate che garantisce centine quanto piu` prossime possibili
a quelle principali, selezionandola tra una serie di casi possibili, mentre se si
sceglie un passo costante a tratti si inserisce manualmente il numero di centi-
ne intermedie per ciascun tratto. In assenza di carichi concentrati e` possibile
analizzare un intervallo di casi possibili: inserendo nei prompt di interfaccia
il numero minimo e il numero massimo di centine entro cui si vuole avvia-
re l’analisi delle sole forze aerodinamiche, si ottengono per i diversi casi le
risultanti aerodinamiche di portanza, resistenza e momento aerodinamico e,
infine, e` possibile scegliere sulla base dei risultati ottenuti il numero di centine
ideale all’interno dell’intervallo indicato. L’entita` delle forze aerodinamiche
e` riportata per unita` di pressione dinamica.
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Figura 3.3: Distribuzione di centine a passo costante.
Figura 3.4: Distribuzione di centine a passo costante a tratti.
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Capitolo 4
Profili e soluzione strutturale
della sezione
4.1 Profili alari
Lanciando la routine Input geometria profili si richiede di definire la geo-
metria della struttura interna dell’ala; un menu` di interfaccia indica, come
possibilita` di scelta, la soluzione monolongherone e quella bilongherone. Suc-
cessivamente, per ciascuna semiala e per la parat`ıa, si specifica la posizione
dei singoli longheroni lungo la direzione della corda del profilo locale, facendo
riferimento o alla posizione di massimo spessore del profilo dell’ala oppure in-
serendo manualmente la posizione rispetto al bordo d’attacco in percentuale
di corda locale. Passando dall’ala anteriore alla parat`ıa e dalla parat`ıa all’ala
posteriore e` possibile indicare nuove posizioni per il/i longherone/i oppure
acquisire direttamente le distanze inserite precedentemente.
Successivamente il programma carica i dati di ASD relativi alla forma
dei profili principali che permettono di definire la geometria di ogni sezione
dell’ala. In particolare i profili richiesti sono i seguenti,
• profilo di radice e di estremita` dell’ala anteriore
• profilo di radice, di estremita` e profilo nel punto medio della parat`ıa
• profilo di radice e di estremita` dell’ala posteriore
posizionati come in figura 4.1. Le caratteristiche geometriche dei profili
sono richiamate da appositi file di dati, opportunamente inseriti all’interno
della routine.
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Figura 4.1: Posizioni dei profili principali del boxwing.
Figura 4.2: Geometria del profilo GOE 398.
I dati di un generico profilo consistono in un insieme di punti appartenenti
al dorso e al ventre; tali coordinate vengono poi interpolate per definire il
profilo. Nel caso in questione le due semiali anteriore e posteriore presentano
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lo stesso tipo di profilo, GOE 398, la cui geometria e` riportata in figura 4.2.
I profili posizionati a un capo e all’altro della parat`ıa sono gli stessi delle
estremita` alari ma con dorso e ventre invertiti l’uno rispetto all’altro: seguen-
do la geometria del raccordo anteriore e di quello posteriore, il profilo appare
ribaltato, quindi, per controllare l’andamento della forma della sezione, e`
necessario introdurre un terzo profilo simmetrico (ad esempio, NACA 0014 )
in corrispondenza della sezione intermedia della parat`ıa. La geometria viene
quindi ricostruita su due lunghezze distinte dall’estremita` dell’ala anteriore
al profilo simmetrico e dal profilo simmetrico all’estremita` dell’ala posteriore.
Dai profili cos`ı definiti si ottiene la forma di tutti i profili intermedi facendo
variare linearmente la geometria ed infine il programma mostra le sagome
dei profili in corrispondenza di ciascuna centina (figura 4.3).
Figura 4.3: Visualizzazione dei profili in corrispondenza di ciascuna centina.
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4.2 Geometria della sezione
4.2.1 Tipi di sezione
Pur potendo definire soluzioni costruttive diverse, il codice e` stato sviluppato
in modo da generare un ingombro rettangolare esterno di riferimento, valido
per entrambe le soluzioni costruttive.
Nel caso della soluzione monolongherone si considera un unico longherone
(quello principale) con sezione rettangolare cava, le cui dimensioni variano
linearmente dalla radice all’estremita` di ciascuna trave principale. La forma
chiusa della sezione (figura 4.4) consente, per velivoli piccoli, di trasmettere
momenti torcenti, come ben noto .
Per l’analisi del comportamento dell’ala bilongherone, la sezione e` realizzata
dai due longheroni con sezione ad I (figura 4.5); si suppone che le centine
siano sufficientemente rigide da garantire una cinematica unica a torsione per
entrambi i longheroni (rotazione rigida della sezione).
4.2.2 Ingombri e rapporti dimensionali
La ruotine avviata dal codice Input geometria profili, una volta definiti i pro-
fili delle varie sezioni, ricostruisce gli ingombri h e b, rispettivamente lungo
l’Asse z locale e l’Asse y locale per una serie di sezioni di controllo identifi-
cata da una discretizzazione pari al 2,5% della lunghezza totale su ciascuna
delle tre travi principali del boxwing (discretizzazione di TIPO 3 illustrata
nel paragrafo 2.2).
Per entrambe le soluzioni costruttive l’ingombro verticale h e` ricavato diret-
tamente dall’altezza locale del profilo in corrispondenza della posizione dei
longheroni (a meno dello spessore superiore e inferiore della centina). L’in-
gombro orizzontale b del monolongherone e` assegnato in proporzione a quello
verticale mentre la lunghezza del cassone e` dedotta dalle posizioni dei due
longheroni e dagli spessori dei laminati che li compongono.
Per quanto riguarda gli spessori dei laminati, i valori inseriti si rifanno a
scelte costruttive note per questo tipo di velivolo, gia` oggetto di precedenti
studi ([4] e [5]). Controllando l’ingombro della sezione, al variare del numero
di lamine di carbonio variano anche le proprieta` flessionali della sezione.
In tabella 4.1 si richiamano le modalita` di acquisizione delle varie dimensioni
per monolongherone e bilongherone.
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Tabella 4.1: Criteri di acquisizione delle dimensioni della sezione.
Monolongherone Bilongherone
Spessore laminato 1 Dato input Dato input oppure as-
sunto pari al 70% del-
l’ingombro orizzontale
totale del monolonghe-
rone
Spessore laminato 2 Dato input Dato input oppure as-
sunto pari al 30% del-
l’ingombro orizzontale
totale del monolonghe-
rone
Spessore laminato 3 Dato input -
Spessore laminato 4 Dato input -
Ingombro verticale h Ricavato dallo spessore
del profilo in corrispon-
denza del longherone
Ricavato dalla media
degli spessori del pro-
filo in corrispondenza
dei longheroni
Ingombro orizzontale b Ricavato come b = kh
con k = 2/3
Ricavato dalle posizio-
ni dei longheroni e dal
loro spessore
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Figura 4.4: Sezione rettangolare cava associata alla soluzione monolonghero-
ne.
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Figura 4.5: Sezione dei longheroni ad I associata alla soluzione bilongherone.
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Capitolo 5
Materiali, pesi e rigidezze della
struttura alare
5.1 Denominazione dei laminati
La sezione dell’ala e` generata a partire dal contorno rettangolare di ingombri
b e h (paragrafo 4.2), sul quale vengono disposti i laminati fondamentali della
sezione (quattro per il monolongherone e due per il bilongherone). I laminati
fondamentali (figura 5.1) vengono numerati nel seguente ordine:
1. laminato al bordo d’attacco (Asse y locale negativo)
2. laminato al bordo d’uscita (Asse y locale positivo)
3. laminato interno rispetto al boxwing (Asse z locale positivo, solo per il
monolongherone)
4. laminato esterno rispetto al boxwing (Asse z locale negativo, solo per
il monolongheron)
5.2 Materiali
In merito alla tipo di materiale da adottare, si e` scelto di considerare una
soluzione mista, che scaturisce dall’idea di irrobustire la versione classica del
monolongherone completamente in legno, utilizzando strati di composito in
fibra di carbonio e legno (abete, betulla oppure okume`) incollati tra loro. Per
rendere la trattazione del multimateriale piu` fluida possibile, ciascun lami-
nato (composto da piu` lamine di materiale diverso perfettamente incollate
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Figura 5.1: Numerazione dei laminati della sezione.
tra loro) e` associato ad un unico materiale equivalente, le cui caratteristiche
sono dedotte da quelle specifiche dei materiali coinvolti. Inoltre, laddove la
teoria scelta per analizzare le prestazioni strutturali richieda di uniformare
il materiale, una volta composta l’intera sezione, si introducono criteri di
omogeneizzazione per consentire il calcolo agevole delle rigidezze globali per
unita` di lunghezza.
I diversi materiali che compongono ciascun laminato vengono introdotti
attraverso una procedura di caratterizzazione della lamina singola, secondo
la procedura di figura 5.2.
All’interno della routine Materiali peso rig il codice materiali avvia per cia-
scun laminato la procedura di generazione del materiale equivalente (descritta
in dettaglio al paragrafo 5.4).
Inserito il numero di lamine di rinforzo per la data sezione, le lamine di cia-
scun laminato sono individuate dal programma a partire dalla piu` esterna
alla piu` interna e in base all’impilamento finale si individuano le posizioni
delle lamine rispetto al piano medio del laminato.
Ogni lamina presenta caratteristiche proprie in termini di
• tipo di materiale
• orientazione delle fibre rispetto allall’Asse x locale (ortogonale alla
sezione)
• spessore,
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Figura 5.2: Logica della procedura di calcolo delle proprieta` di rigidezza del
laminato.
inseriti manualmente oppure assegnati dal programma in base agli impila-
menti assunti per la specifica soluzione strutturale (per semplicita` l’orienta-
zione delle fibre delle lamine e` fissata sempre a 0◦).
Il programma acquisisce lo spessore dei laminati rinforzati alle estremita` dei
segmenti principali e lo interpola linearmente nelle sezioni intermedie, appar-
tenenti alla discretizzazione di TIPO 3. Lo spessore di ciascun impilamento
semplice di lamine di carbonio (costituente il laminato singolo di rinforzo) e`
assegnato pari a 2 mm e resta costante lungo tutto il longherone.
Si visualizza, infine, la geometria delle tre sezioni di radice rispettivamente
per ala anteriore, parat`ıa e ala posteriore (richiamata nel programma come
heta la coordinata adimensionale che definisce la posizione della sezione si
considera la stazione ad heta = 0).
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5.3 Organizzazione del multimateriale
5.3.1 Soluzione monolongherone
Si delinea una cornice rettangolare esterna di carbonio di spessore prefissato,
alla quale si aggiungono due laminati di legno rinforzato. In questo caso
le lamine di rinforzo interessano i laminati 3 e 4 soltanto sul lato esterno
parallelo all’Asse z, mentre i laminati 1 e 2 sono rappresentati dai lati della
cornice in carbonio paralleli all’Asse y.
Figura 5.3: Disposizione dei laminati sulla sezione del monolongherone
(radice dell’ala anteriore).
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5.3.2 Soluzione bilongherone
I due longheroni ad I, quindi dei laminati 1 e 2, sono realizzati in legno
con rinforzi in carbonio, disposti simmetricamente rispetto all’Asse z della
sezione.
Figura 5.4: Disposizione dei laminati sulla sezione del bilongherone (radice
dell’ala anteriore).
5.4 Modello di materiale equivalente del la-
minato
Lo studio macroscopico del laminato multimateriale segue l’impostazione del-
la Teoria classica del Laminato cos`ı come viene applicata ai materiali com-
positi.
Si associa il comportamento degli strati in legno a quello delle lamine di fibra
e matrice che compongono i comuni laminati compositi e si assume l’ipotesi
fondamentale di perfetta tenuta del collante che tiene unite le lamine.
Come per il comune laminato di materiale composito, le caratteristiche
del laminato in legno-carbonio sono ottenute per semplice sovrapposizione
delle proprieta` di rigidezza delle singole lamine, tenendo conto dell’orienta-
mento delle fibre rispetto all’Asse x longitudinale dei laminati.
Le informazioni relative al comportamento primario delle lamine base (com-
posito in fibra di carbonio e legno) sono riferite al sistema di riferimento
mostrato in figura 5.5 e sono acquisite in termini di
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E11 modulo di elasticita` normale in direzione dell’Asse 1 (coincidente con
l’Asse x locale)
E22 modulo di elasticita` normale in direzione dell’Asse 2 (perpendicolare
all’Asse x locale e appartenente al piano medio del laminato)
G12 modulo di elasticita` tangenziale sulla superficie con normale l’Asse 1
in direzione dell’Asse 2
ν12 e ν21 coefficienti di Poisson rispetto agli Assi 1 e 2
Figura 5.5: Disposizione degli Assi 1, 2 e 3 rispetto all’orientazione delle
fibre.
Per garantire una resistenza adeguata nei confronti dei carichi primari di
tipo flessionale, e` necessario disporre il materiale in modo che le fibre risulti-
no orientate prevalentemente secondo l’asse elastico della trave-longherone,
quindi θ = 0◦. Tuttavia il programma e` impostato in modo da consentire
una certa flessibilita` nella caratterizzazione delle singole lamine, permetten-
do di inserire lamine di carbonio con fibre orientate anche a 90◦, 45◦e -45◦,
(ad esempio per migliorare la resistenza del materiale anche nei confronti di
momento flettente secondario e momento torcente).
Nella Teoria classica del laminato la lamina semplice si comporta da ma-
teriale ortotropo rispetto al piano in cui sono disposte le fibre (corrispondente
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Figura 5.6: Definizione dell’angolo θ di inclinazione delle fibre rispetto
all’Asse x longitudinale del laminato.
al piano definito dagli Assi 1 e 2 del sistema di riferimento locale della la-
mina): assumendo trascurabili le componenti di tensione lungo l’Asse 3, la
matrice di rigidezza della singola lamina rispetto al proprio sistema di riferi-
mento locale si riduce da una matrice 6 × 6 ad una 3 × 3 come mostrato in
(5.1),
C =
C11 C12 0C21 C22 0
0 0 C66
 (5.1)
in cui
C11 =
E11
1− ν12ν21 (5.2a)
C22 =
E22
1− ν12ν21 (5.2b)
C12 = ν12C22 (5.2c)
C21 = ν21C11 = C12 (5.2d)
C66 = G12 (5.2e)
Applicando al vettore delle componenti di C una matrice di trasforma-
zione R(θ) (vedi (5.3)), si ottengono le caratteristiche della lamina rispetto
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al sistema di riferimento locale del laminato, che dipendono dalla generica
inclinazione θ delle fibre rispetto all’asse longitudinale della struttura.

L11
L12
L22
L66
L61
L62

= R

C11
C12
C21
C22
 (5.4)
L =
L11 L12 L61L21 L22 L62
L61 L62 L66
 (5.5)
Dai termini della matrice di rigidezza globale L di ciascuna lamina si
ricavano le componenti di rigidezza membranale Ai,j, rigidezza flessionale Di,j
e rigidezza mista Bi,j del laminato completo, come mostrato nelle relazioni
(5.6) in cui N rappresenta il numero delle lamine costituenti il laminato in
esame, mentre hk e hk+1 sono le posizioni lungo l’Asse 3 rispettivamente del
piano inferiore e del piano superiore che delimitano il laminato.
Ai,j =
N∑
k=1
(Li,j)k(hk+1 − hk) (5.6a)
Bi,j =
N∑
k=1
(Li,j)k
(h2k+1 − h2k)
2
(5.6b)
Di,j =
N∑
k=1
(Li,j)k
(h3k+1 − h3k)
3
(5.6c)
Le caratteristiche della sollecitazione distribuite per unita` di lunghezza
[N/m] si ottengono integrando le componenti di tensione nello spessore del
laminato (vedi (5.7))
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Nx =
∫ z2
z1
σx dz (5.7a)
Ny =
∫ z2
z1
σy dz (5.7b)
Nxy =
∫ z2
z1
τxy dz (5.7c)
Mx =
∫ z2
z1
σxy dz (5.7d)
My =
∫ z2
z1
σyx dz (5.7e)
Mxy =
∫ z2
z1
τxyz dz (5.7f)
Figura 5.7: Convenzioni sulle caratteristiche della sollecitazione del laminato.
z1 e z2 sono gli estremi di integrazione rispetto all’Asse z* del laminato (ri-
volto verso l’interno della sezione) cos`ı come le coordinate x, y e z sono riferite
al sistema di riferimento locale del laminato (x*,y*,z*) .
Le deformazioni di interesse sono rappresentate dalle deformazioni lineari x
,y, xy e dalle curvature χx, χy, χxy. La formulazione del problema risulta
dunque la seguente,
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
Nx
Ny
Nxy
Mx
My
Mxy

=
(
A B
B D
)

x
y
xy
χx
χy
χxy

(5.8)
Le tensioni medie espresse in [N/m2] sono ottenute dividendo i termini
della matrice richiamata in (5.8) per lo spessore totale del laminato; quindi,
invertendo la matrice M cos`ı ottenuta, si ricavano le proprieta` che definiscono
il comportamento primario del materiale equivalente associato al laminato
considerato.
Exx = 1/M1,1 (5.9a)
Eyy = 1/M2,2 (5.9b)
Gxy = 1/M3,3 (5.9c)
νxy = −M2,1/M1,1 (5.9d)
νyx = −M1,2/M2,2 (5.9e)
5.5 Centro di taglio della sezione
L’asse con cui viene schematizzato il sistema alare e` associato al luogo geo-
metrico dei centri di taglio. Il centro di taglio della generica sezione retta
di una trave e` definito come il punto tale per cui una forza di taglio in esso
applicata non produce torsione, ma soltanto flessione.
Per la sezione della trave monolongherone il centro di taglio coincide con
il baricentro della sezione in virtu` della doppia simmetria lungo l’Asse y loca-
le e z locale, tanto per la geometria quanto per la disposizione del materiale.
Nel bilongherone, invece, i longheroni presentano spessori generalmente di-
versi tra loro; in questo caso, per individuare il centro di taglio, si assume
per semplicita` l’ipotesi di spessori sottili e omogeneita` del materiale e si in-
troducono le grandezze Zy, Zz e Zyz, dipendenti dai momenti di inerzia della
sezione totale, secondo le definizioni (5.10). Si osservi che in realta` l’assun-
zione di spessori sottili per la sezione in questione non corrisponde alla realta`,
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ma consente comunque di semplificare e, al tempo stesso, di trattare in modo
conservativo il comportamento della trave nel suo insieme.
Figura 5.8: Sezione di riferimento.
Zz =
Iz
IzIy − I2yz
(5.10a)
Zy =
Iy
IzIy − I2yz
(5.10b)
Zyz =
Iyz
IzIy − I2yz
(5.10c)
(5.10d)
Le componenti Ty e Tz del taglio si ottengono integrando i flussi di taglio
lungo la linea media del profilo: il flusso di taglio qi dell’i-esimo elemento
della sezione e` ottenuto tramite la relazione (5.11).
qi =
∫ si
0
[(yTz + zTy)Zxy − yTyZy − zTzZz]tids+ q0 (5.11)
dove q0 e` il valore di qi in corrispondenza della coordinata locale si = 0,
ti rappresenta lo spessore trasversale del laminato i − esimo e ds indica
l’elemento infinitesimo di laminato.
In virtu` della simmetria rispetto all’Asse locale y per geometria e materiali,
il centro di taglio si trova sull’asse di simmetria, mentre la distanza dall’Asse
locale z dipende dalle caratteristiche dei soli laminati 1 e 2 (per la sezione
bilongherone questi coincidono con i longheroni).
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Figura 5.9: Scomposizione della sollecitazione di taglio lungo l’Asse z.
La posizione lungo y del centro di taglio e` individuata ponendo Ty = 0 e,
note le risultanti T1 e T2 dei flussi di taglio rispettivamente sugli elementi 1
e 2, si impongono le condizioni di equilibrio alla traslazione e alla rotazione
rispetto ad esso (vedi relazioni (5.12)).
T1 + T2 = T (5.12a)
T1yCT1 = T2d (5.12b)
d = yCT1 + yCT2 (5.12c)
dove yCTi, indicato in figura 5.9, e` la distanza tra il centro di taglio globale e
il centro di taglio dell’elemento i-esimo e d e` la distanza tra i baricentri dei
longheroni.
Il valore di yCT1 che si ottiene dalle relazioni (5.12) dipende ancora dal
rapporto T1
T
ancora incognito e per determinarlo si introduce un’equazione di
vincolo; imponendo la congruenza tra gli spostamenti trasversali lungo z di
ciascun laminato, si ottiene che
T1
T
=
E1Iy1
(EIy)tot
(5.13)
e la coordinata del centro di taglio corrisponde al baricentro delle rigidezze
flessionali E1Iy1 e E2Iy2. Aggiungendo l’equazione (5.13) alle (5.12) si ottiene
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quindi
yCT1 =
((EIy)tot
E1Iy1
− 1
)
d (5.14)
5.6 Rigidezze e pesi
L’andamento delle rigidezze lungo l’asse della trave viene ricostruito introdu-
cendo per ciascuno dei segmenti principali una discretizzazione al 2,5% della
lunghezza reale (misurata dalla radice all’estremita`); a ciascuna delle sezioni
alari cos`ı individuate viene associata una sezione opportunamente dimensio-
nata di cui vengono calcolate caratteristiche inerziali e rigidezze.
Questa procedura consente di definire agevolmente le funzioni di rigidezza
all’interno delle travi di TIPO 2.
5.6.1 Equazioni costitutive e modello di trave di Ti-
moshenko
Il comportamento dell’intera struttura viene ricostruito dal codice analizzan-
do il comportamento di elementi semplici, corrispondenti alle travi elementari
di TIPO 2, la cui lunghezza deriva da una discretizzazione piu` o meno fitta,
dettata dalle discontinuita` dei carichi e, di conseguenza, le dimensioni medie
della sezione locale e la lunghezza della trave stessa sono tra loro paragona-
bili.
Per questo motivo non e` realistico considerare assenti le deformazioni a taglio
e le corrispondenti tensioni di taglio nella sezione e la teoria Eulero-Bernoulli,
pur offrendo semplicita` analitica ed rapidita` computazionale, risulta tuttavia
inappropriata da questo punto di vista: la presenza di tensioni tangenziali τyz
non nulle si pone infatti in contraddizione con la legge tensioni-deformazioni
γyz = τyz/G (5.15)
in cui G e` il modulo di elasticita` tangenziale del materiale della sezione e le
deformazioni a taglio γyz sono nulle per costruzione.
L’analisi proposta dal codice IdiSA e` strutturata in modo da non rinun-
ciare alla semplicita` e ai vantaggi analitici dell’impostazione euleriana e al
tempo stesso da superarne i limiti, attraverso l’introduzione del modello di
trave di Timoshenko.
Il modello di Timoshenko e` caratterizzato dalle seguenti ipostesi
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• gli spostamenti trasversali lungo gli Assi y e z e gli spostamenti assiali
lungo l’Asse x (allineato al luogo geometrico dei baricentri delle sezioni)
dipendono solo dalla coordinata locale x, ovvero, la sezione e` rigida;
• le sezioni piane normali all’asse restano piane a seguito della deforma-
zione;
• le sezioni normali all’asse non si mantengono normali rispetto all’as-
se deformato ma ruotano di un angolo φ generalmente diverso dalla
curvatura subita dall’asse elastico stesso sotto l’azione dei carichi.
Nel modello, la cinematica e le sollecitazioni sono riferite ad un sistema
di riferimento locale avente origine nel baricentro di una sezione di base della
trave, supponendo che il materiale sia omogeneo sulla sezione e che la trave
subisca spostamenti e deformazioni sufficientemente piccoli: rispetto ad uno
dei due piani di inflessione, ad esempio il piano x-z, in condizioni generiche
di carico la trave si deforma per effetto di carichi concentrati di estremita`
e carichi distribuiti q(x), p(x) e m(x) rispettivamente di tipo assiale lungo
x, di taglio lungo z e di momento flettente rispetto all’asse y, come riporta-
to in figura 5.10; la cinematica della trave viene descritta dai tre parametri
(5.16),che indicano rispettivamente lo spostamento w0 (lungo l’ Asse x ), l’in-
flessione v (lungo l’Asse z ) ed la rotazione φ intorno (attorno all’Asse y),
mostrati in figura 5.11. Tali spostamenti, per ogni generica sezione, sono
dipendenti dalla coordinata assiale x alla quale si considera la sezione stessa.
w0 = w0(x) (5.16a)
v = v(x) (5.16b)
φ = φ(x) (5.16c)
Nel caso tridimensionale della trave nello spazio, il campo di spostamen-
to di un generico punto della sezione retta della trave viene ricostruito dalle
relazioni (5.17), in cui si indica con u1 lo spostamento lungo l’Asse x (som-
ma di w0 e del contributo di spostamento legato alla rotazione φ), con u2
lo spostamento lungo l’Asse y e u3 lungo l’asse Asse z della flessione. Re-
lativamente ad una trava caricata a taglio e momento flettente nel piano di
inflessione x-z il contributo di spostamento ortogonale u2 e` nullo e il campo
di spostamento del generico punto sulla sezione retta si semplifica secondo le
relazioni (5.17).
49
Figura 5.10: Carichi distribuiti sulla trave.
Figura 5.11: Cinematica della trave.
u1(x) = w0(x) + zφ (5.17a)
u2(x) = 0 (5.17b)
u3(x) = v(x) (5.17c)
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Le componenti del tensore di deformazione vengono ricavate di conse-
guenza ed, in particolare, i contributi deformativi non nulli sono espressi
dalle (5.18),
 = x =
∂u1
∂x
= w′0 + zφ
′ = 0 + zχxz (5.18a)
γ = 2xz =
∂u1
∂z
+
∂u3
∂x
= v′ + φ (5.18b)
dove l’apice ′ indica la derivata rispetto alla coordinata x, 0 e` la dilatazione
lineare dell’asse della trave e χxz e` la curvatura flessionale della trave nel
piano x-z.
Le caratteristiche di sollecitazione di sforzo normale Tx, taglio Tz e mo-
mento flettente My devono garantire l’equilibrio della generica porzione di
trave di dimensioni infinitesime sollecitata dai carichi distribuiti pz, qx e my,
come riportato nelle equazioni indefinite di equilibrio (5.19).
T ′x = −q (5.19a)
T ′z = −pz (5.19b)
M ′y = Tz −my (5.19c)
Applicando la teoria al caso in esame, l’unico contributo di carico distribuito
agente sull’elemento trave e` dato dalla forza peso dei longheroni, scomposta
in componenti x, y e z locali e equazioni (5.19) si semplificano nel modo
seguente:
T ′x = 0 (5.20a)
T ′z = −pz (5.20b)
M ′y = Tz (5.20c)
Introducendo le equazioni costitutive (5.21) si ottengono le relazioni tra le
caratteristiche di sollecitazione e le deformazioni della sezione rispetto al
piano di inflessione x-z.
σx = Ex (5.21a)
τyz = Gγyz (5.21b)
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Tx = EA0 (5.22a)
My = EIyχxz (5.22b)
Tz = GAs,zγyz (5.22c)
Per il piano di inflessione x-y si ha che
Mz = EIzχxy (5.22d)
Ty = GAs,yγ (5.22e)
A queste si aggiunge la relazione tra momento torcente Mx e rotazione
torsionale relativa θ′, ottenuta in modo analogo alle precedenti.
Mx = GJtθ
′ (5.22f)
Le costanti di proporzionalita` tra caratteristiche di sollecitazione e para-
metri deformativi sono le rigidezze globali della sezione, ovvero:
• EA rigidezza a sforzo normale
• EIy rigidezza flessionale nel piano di inflessione x-z
• EIy rigidezza flessionale nel piano di inflessione y-z
• GAs,z rigidezza a taglio lungo z
• GAs,y rigidezza a taglio lungo y
• GJt rigidezza torsionale
Le rigidezza sono funzione della coordinata assiale della sezione e, a tal
proposito, la disomogeneita` del materiale viene trattata all’interno di un mo-
dello di sezione omogenea equivalente, discusso in seguito.
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5.6.2 Rigidezza a sforzo normale della sezione
Si consideri uno sforzo normale non eccentrico Tx, (ovvero per cui la curvatu-
ra flessionale prodotta sulla trave sia nulla); il laminato i-esimo della sezione
subisce sotto carico una deformazione lineare i e sviluppa una forza assiale
Txi proporzionale ad essa.
Riconducendo la sollecitazione Tx al parametro deformativo globale della
sezione ,
Tx = EA (5.23)
e considerando la condizione di congruenza tra la deformazione globale  di
ciascun laminato e quella dell’asse elastico 
i =  (5.24)
dalla codizione di equilibrio alla traslazione lungo l’Asse locale x∑
i=
EiAii = Tx (5.25)
si ottiene che il parametro di rigidezza globale a sforzo normale e` dato dalla
somma delle rigidezze EiAi dei laminati.
EA =
4∑
i=1
EiAi (5.26)
5.6.3 Rigidezza flessionale della sezione
La flessione subita dalla sezione si scompone di un contributo primario di
momento My e di un momento secondario Mz ; poiche` la sezione si deforma
rigidamente nel proprio piano, la curvatura subita da ciascun laminato dipen-
de dalla curvatura dell’asse elastico globale e dalla distanta tra l’asse neutro
e il baricentro del laminato stesso. Diversamente da quanto osservato per la
rigidezza a sforzo normale, in questo caso non e` opportuno imporre l’ugua-
glianza tra le curvature delle deformate dei singoli laminati per determinare
le rigidezze flessionali EIy e EIz globali. Si sceglie piuttosto di affrontare il
problema introducendo un criterio di omogeneizzazione della sezione basato
sui moduli elastici: ad ogni laminato viene associato un coefficiente di omo-
geneizzazione ni =
Ei
E1
, dove E1 e` il modulo di elasticita` normale del laminato
1 ed Ei e` il modulo di elasticita` normale del laminato i-esimo di cui si vuole
calcolare il coefficiente ni. L’area e i momenti di inerzia omogeneizzati sono
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Figura 5.12: Omogeneizzazione del modulo di elasticita` normale E del
materiale della sezione rispetto al laminato 1.
ricavati come segue:
A0 =
∑
i
niAi (5.27)
I0y =
∑
i
niIyi (5.28a)
I0z =
∑
i
niIzi (5.28b)
Le rigidezze flessionali ottenute attraverso questo approccio sono espresse
attraverso le relazioni (5.29).
EIy = E1I
0
y (5.29a)
EIz = E1I
0
z (5.29b)
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5.6.4 Rigidezza a taglio della sezione
Assumendo per ipotesi che la forza di taglio passi per il centro di taglio della
sezione, si semplifica la trattazione dello stato di sollecitazione grazie al di-
saccoppiamento tra comportamento a taglio e quello a torsione.
Considerando il laminato i-esimo di area Ai, gli scorrimenti angolari γi,y
e γi,z misurano l’angolo relativo tra la rotazione sub`ıta dalla sezione rispet-
tivamente nei piani di inflessione locale x-y e x-z e la sezione che idealmente
si manterrebbe ortogonale alla linea elastica deformata, quindi γi,y e γi,z
dipendono dalla curvatura della stessa linea dei baricentri.
Dal punto di vista cinematico, posto che le centine siano sufficientemente
rigide, e` ragionevole aspettarsi una certa corrispondenza tra le deformazioni
subite dai singoli laminati e si puo` assumere che l’angolo di rotazione nel pia-
no di inflessione delle sezioni rettangolari dei laminati sia pari alla rotazione
del piano della sezione rispetto alla sezione non deformata.
φi = φ (5.30)
Inoltre nell’ambito di piccoli spostamenti e piccole deformazioni si assume
l’area di taglio As coincidente con l’area A della sezione. Esprimendo i con-
tributi di taglio agenti sul laminato i-esimo in funzione degli scorrimenti
secondo le relazioni costitutive (5.31),
Tyi = GiAiγi,y (5.31a)
Tzi = GiAiγi,z (5.31b)
detti γy e γz gli scorrimenti angolari globali della sezione, si acquisisce in
prima approssimazione che
∀i γi,y = γy (5.32a)
∀i γi,z = γz (5.32b)
La rigidezza globale della sezione rispetto al taglio lungo gli Assi y e z
locali dalla somma delle rigidezze i-esime e` ottenuta come conseguenza delle
condizioni di equilibrio (5.33) tra i contribuiti di taglio dei laminati.
Ty =
4∑
i=1
Tyi (5.33a)
Tz =
4∑
i=1
Tzi (5.33b)
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GA =
4∑
i=1
GiAi (5.34)
Come gia` osservato per la flessione, puo` risultare comodo avvalersi di un
criterio di omogeneizzazione del materiale rispetto al materiale del laminato
1, in questo caso in termini di modulo di elasticita` tangenziale. I nuovi
coefficienti di omogeneizzazione rispetto al modulo G1 sono quindi ottenuti
come
ni =
Gi
G1
(5.35)
mentre l’area e i momenti di inerzia omogeneizzati vengono ridefiniti in modo
analogo ai precedenti.
A0 =
∑
i
niAi (5.36)
I0y =
∑
i
niIyi (5.37a)
I0z =
∑
i
niIzi (5.37b)
Tenedo conto delle grandezze omogeneizzate cos`ı ottenute, le condizioni
di equilibrio (5.33) si modificano nelle relazioni (5.38), dalle quali si ricava la
rigidezza globale a taglio della sezione.
4∑
i=1
niG1Aiγy = G1A
0γy (5.38a)
4∑
i=1
niG1Aiγz = G1A
0γz (5.38b)
5.6.5 Rigidezza torsionale della sezione
Assumendo per ipotesi che la forza di taglio passi per il centro di taglio della
sezione, il momento torcente Mx e` dato da una coppia pura. La geometria
della sezione influenza notevolmente il comportamento a torsione dei longhe-
roni, quindi, per calcolare la rigidezza torsionale delle sezioni, e` opportuno
esaminare gli effetti che il momento torcente locale Mx ha su sezioni tubolari
chiuse e su sezioni sconnesse.
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Sezione tubolare non omogenea di spessore non sottile (monolon-
gherone): teoria di Marshall
Nel caso della sezione semplice del monolongherone, la struttura si comporta
come una trave prismatica con sezione ortogonale di forma tubolare.
Nell’ambito di sollecitazioni in campo elastico vale la relazione (5.39),
che esprime la rotazione torsionale relativa, θ′, della sezione corrispondente
alla coordinata x in termini della coppia torcente Mx ad essa applicata, del
modulo di elasticita` tangenziale G del materiale, supposto omogeneo, e del
parametro geometrico Jt, noto come costante di inerzia torsionale.
∂θ(x)
∂x
= θ′ =
Mx
GJt
(5.39)
Le tensioni tangenziali massime di Saint-Venant sono raggiunte sulla super-
ficie esterna e dipendono dalla costante di modulo torsionale Ct, valutata in
base all’andamento delle tensioni nello spessore.
τ =
Mx
Ct
(5.40)
Per i laminati 3 e 4 del monolongherone l’ipotesi di spessore sottile non e`
verificata e, di conseguenza, assumere costante il profilo delle tensioni lungo
la corda ortogonale alla linea media della sezione, come previsto dalla teoria
di Bredt, puo` risultare forzata.
In presenza di spessori consistenti, come in questo caso, la teoria di Mar-
shall (vedi riferimenti [6] e [7]) propone ipotesi piu` realistiche al riguardo,
tenendo conto dell’andamento pressoche` lineare nello spessore delle tensioni
tangenziali, che tendono a diminuire di intensita` dalla superficie esterna ver-
so l’interno. Trascurando gli effetti geometrici intorno ai raggi di raccordo, le
formule (5.41) permettono di calcolare con buona approssimazione le quan-
tita` Jt e Ct per una sezione rettangolare cava, caratterizzata dalle dimensioni
indicate in figura 5.13.
Il modulo di elasticita` tangenziale G della sezione e` ottenuto pesando i
moduli Gi dei laminati con la rispettiva percentuale di area, mentre tm e` lo
spessore medio di riferimento col quale si calcola Jt.
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Figura 5.13: Definizione delle dimensioni fondamentali della sezione chiusa
(monolongherone) per il calcolo delle costanti caratteristiche torsionali.
G =
4∑
i=1
GiAi
A
(5.41a)
Jt =
4tmΩ
2
hm
+
t3mhm
3
(5.41b)
Ct =
hmJt
tmhm + 2Ω
(5.41c)
tm =
bh− (b− tsx − tdx)(h− tup − tdown)
2(b+ h)
(5.41d)
hm = 2(b− tsx
2
− tdx
2
+ h− tup
2
− tdown
2
) (5.41e)
Ω = 2((b− tsx
2
− tdx
2
) + (h− tup
2
− tdown
2
)) (5.41f)
Sezione non omogenea composta da rettangoli (bilongherone)
Il modello di trave di Timoshenko analizza il comportamento di una sezione
in parete sottile soggetta a torsione in presenza di un vincolo di incastro di
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estremita`; a causa della condizione di impedito ingobbamento sulla sezione
incastrata, si sviluppa un sistema di tensioni normali che decresce con la
distanza dall’incastro e la porzione di trave influenzata del fenomeno e` mag-
giore quando la sezione e` aperta.
Quando l’ala bilongherone e` sollecitata a torsione, i due rettangoli di cui si
compone la sezione si comportano in modo analogo alle flange di una sezione
a doppio T sotto le seguenti ipotesi:
• piccoli spostamenti e piccole deformazioni;
• presenza di vincoli di impedito ingobbamento;
• centina di collegamento infinitamente rigida nel piano locale y-z senza
impedire l’ingobbamento della sezione.
Figura 5.14: Deformazione della trave con sezione a doppio T soggetta a
torsione.
Per effetto della rotazione rigida θ(x) della sezione indicata in figura
5.14, ciascuna flangia trasla lungo z in senso l’una opposto all’altra e lo
spostamento η(x) di punto generico appartenente alla flangia i-esima e` pari
a η(x) = yCTiθ(x), dove yCTi indica la distanza del baricentro del lamina-
to dal centro di taglio globale. Se l’ingobbamento non fosse impedito, lo
spostamento η(x) varierebbe linearmente con la distanza x per effetto della
condizione
∂θ
∂x
=
M
GJ0/q
= cost =⇒ ∂
2θ
∂2x
= 0 (5.42)
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dove J0/q indica il momento torsionale d’inerzia corretto per effetto del-
l’ingobbamento della sezione e G e` il modulo di elasticita` tangenziale del
materiale.
Come conseguenza dei vincoli che caratterizzano la struttura del boxwing, l’in-
gobbamento delle sezioni di incastro alla radice delle due ali e alle estremita`
della parat`ıa risulta invece impedito, quindi, in generale si ha
∂2θ
∂2x
6= 0 =⇒ ∂
2η
∂2x
6= 0 (5.43)
Le flange sono soggette a momento secondario flettente My per effetto delle
tensioni prodotte dall’impedito ingobbamento e per la singola trave-flangia
di momento d’inerzia Iyi e modulo elastico Ei vale
Myi = EiIyi
∂2η
∂2x
6= 0 (5.44)
Inoltre, se ∂
3θ
∂3x
6= 0 si sviluppa un taglio differenziale Td = ∂M∂x 6= 0 sulle due
flange, con le forze Td disposte come in figura 5.15.
Figura 5.15: Fenomeno del taglio differenziale della trave con sezione a doppio
T.
L’equazione di equilibrio alla torsione diventa dunque
Mx =
GJ0
q
∂θ
∂x
− (E1Iy1y2CT1 + E2Iy2y2CT2)
∂3θ
∂3x
(5.45)
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con Ei modulo di Young e Iyi momento d’inerzia dei longherone i-esimo,
mentre yCTi rappresenta la distanza del centro di taglio del longherone i-
esimo dal centro di taglio della sezione, individuato secondo la procedura
riportata nella sezione 5.5.
Trattandosi generalemente di materiale non omogeneo, si utilizza il crite-
rio di omogeneizzazione rispetto al modulo G, analogo a quello precedente-
mente adottato per esprimere le proprieta` flessionali. Calcolate le rigidezze
a torsione e a flessione rispetto all’Asse y, si definisce Γ = Iy1y
2
CT1 + Iy2y
2
CT2
la rigidezza ad impedito ingobbamento caratteristica dell’intera sezione. In
particolare per determinare la quantita` EΓ si adotta anche in questo caso un
criterio di omogenizzazione della sezione rispetto al modulo di elasticita` E1
del laminato di bordo d’attacco:
E = E1 (5.46a)
ni =
Ei
E1
(5.46b)
EΓ = E1(n1Iy1y
2
CT1 + n2Iy2y
2
CT2) (5.46c)
Tenendo conto della disomogenita` del materiale e della trattazione di
spessori non sottile, il contributo GJ0
q
viene calcolato esplicitando i moduli di
elasticita` tangenziale G1 e G2 e i fattori di rigidezza torsionale Jt1 e Jt2 dei
laminati costituenti i longheroni (vedi (5.47)).
GJ0
q
= G1Jt1 +G2Jt2 (5.47)
Il fattore Jt (vedi (5.48)) dipende dal rapporto altezza-spessore h/b del lami-
nato tramite il coefficiente β.
Jt = βhb
3 (5.48)
a/b 1 1,2 1,5 2 2,5 3 4
β 0,141 0,166 0,196 0,229 0,249 0,263 0,281
a/b 5 10 Infinito
β 0,291 0,312 0,333
Il problema alla torsione viene completato con le opportune condizioni al con-
torno a secondo della presenza di ingobbamento impedito oppure di estremita`
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libere, richiamate nel sistema (5.49).
Mx =
GJ0
q
∂θ
∂x
− EΓ ∂3θ
∂3x
Condizioni al contorno:
estremo vincolato
∂θ
∂x
= 0
estremo libero
∂2θ
∂2x
= 0
(5.49)
Posto
µ2 =
GJ0
q
EΓ
(5.50)
la soluzione del problema ottenuta con le condizioni al contorno di una trave
incastrata con un’estremita` libera e` nella forma
∂θ(x)
∂x
=
Mx
GJ0
q
(1− cosh(µ(L− x))
cosh(µL)
) (5.51)
da cui si ottiene
GJ =
Mx
∂θ(x)
∂x
=
GJ0
q
cosh(µL)
cosh(µL) + cosh(µ(L− z)) (5.52)
5.6.6 Struttura dei risultati
Le quantita` calcolate vengono organizzate nelle strutture dati inerzia e da-
ti rigidezze; per la soluzione bilongherone le proprieta` relative alla sezione
a cassone si introducono strutture analoghe quali dati inerzia cent e da-
ti rigidezze cent.
I dati consentono di valutare il peso totale delle centine, comprendendo l’ef-
fetto delle eventuali forze concentrate dirette lungo l’Asse Z globale, e il
peso dei soli longheroni, individuando i valori della distribuzione di forza
peso (espressi in N/m) sulle stazioni di controllo dell’ala boxwing : il peso
complessivo della struttura diventa un parametro di controllo utile con la
prospettiva di inserire il codice di dimensionamento IdiSA all’interno di un
ciclo iterativo basato sulla convergenza il peso dell’intera struttura. Al termi-
ne della routine di calcolo dei pesi strutturali viene mostrata la disposizione
spaziale dello scheletro del sistema alare (figura 5.16), identificato col luogo
dei centri di taglio della struttura.
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Figura 5.16: Visualizzazione tridimensionale dello scheletro del sistema alare
boxwing.
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Capitolo 6
Definizione dei carichi
strutturali
I carichi esterni agiscono sulla struttura in forma di
• carico distribuito lungo i longheroni;
• carichi concentrati introdotti dalla centine.
Come gia` evidenziato al Capitolo 3, le forze aerodinamiche, il peso delle
centine e i carichi concentrati esterni di natura non aerodinamica vengono
introdotti nella struttura alare attraverso le centine; pertanto verranno consi-
derati come carichi distribuiti soltanto quelli dovuti alla massa dei longheroni
strutturali.
Note le caratteristiche di rigidezza della struttura, a completamento del
modello iperstatico da risolvere il codice IdiSA calcola l’andamento del-
le distribuzioni di carico ed individua i carichi localizzati rispettivamente
attraverso le routine Carichi distribuiti e Output carichi aero conc.
6.1 Carichi distribuiti
Avviando la routine Carichi distribuiti, il programma acquisisce i valori lo-
cali (espressi in kg/m) relativi alla distribuzione di peso sezione per sezione,
facendo riferimento alla discretizzazione di TIPO 4 precedentemente adot-
tata (definita al 2.5% della lunghezza di segmento principale).
Il vettore della forza peso distribuita per ciascuna particolare sezione, espres-
so rispetto alla terna di Assi globali, ha un’unica componente non nulla diret-
ta lungo l’Asse z globale. Lo scopo dell’analisi e` quello ottenere l’andamento
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delle caratteristiche di sollecitazione della trave-boxwing nel sistema di rife-
rimento locale, quindi, la distribuzione dei pesi di ala anteriore, parat`ıa e ala
posteriore viene tradotta in componenti locali, usando le matrici delle espres-
sioni (2.3). Infine il programma mostra l’andamento delle distribuzioni nel
sistema di riferimento locale (figura 6.2), percorrendo lo scheletro del boxwing
dalla radice dell’ala posteriore alla radice dell’ala anteriore, come riportato
in figura 6.1.
La posizione della sezione alare e` definita da una coordinata adimensionale
η(x), crescente da 0 a 1 a partire dalle seguenti sezioni di riferimento:
1. sezione di radice per le sezioni sull’ala posteriore;
2. sezione prossima all’estremita` dell’ala posteriore per le sezioni sulla
parat`ıa;
3. sezione di estremita` per le sezioni sull’ala anteriore.
Figura 6.1: Senso di percorrenza dello scheletro del boxwing per la
rappresentazione della distribuzione di forza peso.
Si noti esplicitamente che il segno discorde della Forza peso Fz lungo la
coordinata z locale dell’ala anteriore e` dovuto al sistema di riferimento locale
descritto al paragrafo 2.2.
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6.2 Carichi concentrati
Il codice IdiSA calcola per ciascuna centina le sei componenti (tre di for-
ze e tre di momento) introdotte sulla linea dei centri di taglio della trave-
longherone, secondo la procedura descritta dalla routine Output carichi aero conc.
Seguendo il livello di dettaglio della discretizzazione di TIPO 2 (descritta nel
paragrafo 2.2), ogni centina viene individuata dalla coordinata eta cent (adi-
mensionalizzata con la lunghezza del segmento principale corrispondente).
La coordinata eta cent cresce da 0 a1 sull’asse dei centri di taglio del box-
wing lungo ciascun segmento principale, secondo il criterio di percorrenza del
sistema alare adottato per rappresentare la distribuzione di forza peso (vedi
figura 6.1).
Per ala anteriore, parat`ıa e ala posteriore la routine Output carichi aero conc
definisce un vettore di lunghezza pari al numero n di centine sul segmento
principale corrispondente per ciascuna delle sei componenti concentrate di
Figura 6.2: Forza peso distribuita espressa in componenti locali.
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forza e momento.
Fx =

Fx1
Fx2
...
Fxn
Fy =

Fy1
Fy2
...
Fyn
Fz =

Fz1
Fz2
...
Fzn
 (6.1a)
Mx =

Mx1
Mx2
...
Mxn
My =

My1
My2
...
Myn
Mz =

Mz1
Mz2
...
Mzn
 (6.1b)
I carichi complessivamente introdotti dalle centine derivano da contributi di
diversa natura, quali
• peso proprio delle centine
• carichi aerodinamici
• masse concetrate e/o motori
Il peso delle centina e` calcolato dalla geometria del profilo e dalle ca-
ratteristiche del materiale: il materiale utilizzato e` un compensato di legno
costituito da dodici strati da 1 mm ciascuno e per il calcolo del volume le
centine sono supposte piene per semplicita`, senza svuotamento. In realta`
le centine sono private delle sagome per l’attraversamento dei longheroni.
Inoltre il peso della centina e` assunto applicato nel suo centro di pressione,
trascurando la distanza di questo dal baricentro della centina stessa.
A ciascuna stazione eta cent il programma associa
• l’indice della centina, che varia da 1 a n, con n numero totale di centine
sul segmento principale considerato;
• la distanza dal bordo d’attacco del centro di pressione del profilo locale
(adimensionalizzata con la corda media aerodinamica), ottenuta dai
dati di AVL;
• la distanza dal bordo d’attacco del centro di taglio della trave-longherone
(adimensionalizzata con la corda media aerodinamica), calcolata in
base alle proprieta` geometriche e ai materiali della sezione.
Le grandezze sopra citate consentono di determinare il momento di tra-
sporto aerodinamico, poiche` i punti CP e CT in generale non coincidono
(figura 6.3).
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Figura 6.3: Posizione del centro di taglio del longherone e del centro di
pressione del profillo della centina rispetto al bordo d’attacco dell’ala.
Si osservi che i carichi concentrati introdotti dalle due centine di radice si
scaricano direttamente sui vincoli di collegamento con la fusoliera, purche` i
vincoli stessi siano in grado di equilibrare le componenti concentrate in que-
stione.
Laddove questo accada, il programma annulla le componenti di forza e mo-
mento concentrati corrispondenti, in previsione dell’impostazione del proble-
ma iperstatico, discussa nel Capitolo 7.
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Capitolo 7
Soluzione del problema
iperstatico
Partendo da considerazioni sulla simmetria della struttura alare, si procede
alla schematizzazione dei vincoli necessari all’analisi per descrivere l’ipersta-
ticita` del sistema.
7.1 Simmetria e condizioni di vincolo
La geometria e la disposizione dei materiali del boxwing sono simmetriche
rispetto al piano individuato dagli Assi globali X e Z, quindi, e` sufficiente
condurre l’analisi delle sollecitazioni sulla sola ala destra del velivolo (indivi-
duata dal verso positivo dell’Asse Y globale).
Il collegamento ala-fusoliera sulla radice anteriore e` assimilabile ad un
incastro perfetto, quindi in grado di sviluppare componenti reattive di forza
Rx ant, Ry ant e Rz ant e di momento Mx ant, My ant e Mz ant rispetto alla terna
di riferimento globale.
Per definire le componenti reattive alla radice posteriore, invece, e` necessario
considerare la posizione del fin e la simmetria della la struttura. Poiche`
la sezione di radice posteriore giace sul piano di simmetria globale X-Z, le
componenti di taglio lungo gli Assi globali X e Z e il momento prodotto
rispetto all’Asse globale Y sono nulli; localmente infatti il vincolo impedisce
lo spostamento lungo Y e le rotazioni rispetto agli Assi X e Z, quindi
Ry post 6= 0 (7.1a)
Mx post 6= 0 (7.1b)
Mz post 6= 0 (7.1c)
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Figura 7.1: Piano X-Z di simmetria globale del velivolo.
Dal punto di vista strutturale il fin e` un elemento elastico soggetto a sforzo
normale e a flessione. In particolare, rispetto al proprio sistema di riferimento
locale xfin-yfin-zfin mostrato in figura 7.2 si osserva che i momenti d’inerzia
Iyfin e Izfin della sezione del fin presentano ordini di grandezza nettamente
diversi in quanto Iyfin << Izfin . Pertanto, e` lecito ipotizzare che il fin possa
esplicare sull’ala posteriore le seguenti reazioni vincolari:
• taglio tyfin diretto lungo l’Asse yfin (coincidente con l’Asse locale y
dell’ala posteriore);
• momento flettente mzfin rispetto all’Asse zfin (coincidente con l’Asse
locale z dell’ala posteriore);
• sforzo normale txfin lungo l’Asse xfin.
La schematizzazione completa dei vincoli sull’ala posteriore e` rappresentata
in figura 7.3.
Le reazioni introdotte dal fin agiscono come forze esterne espremibili in
componenti globali. In particolare, per semplificare la trattazione e lo studio
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Figura 7.2: Riferimento locale del fin.
Figura 7.3: Schematizzazione dei vincoli della struttura.
della soluzione del sistema al variare della posizione del fin, si assume che il
fin sia sempre disposto verticalmente e che la direzione della corda dei profili
del fin sia orientata secondo l’Asse X globale. Si ottengono quindi le seguenti
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corrispondenze:
tyfin = Rxf in (7.2a)
mzfin = Myf in (7.2b)
(7.2c)
mentre lo sforzo normale del fin txfin viene scomposto nel sistema di Assi
globlali nelle componenti
(
0 txfin sin(θfin) txfin cos(θfin)
)
, quindi per θ = 0
si ha
txfin = Rzf in (7.2d)
(7.2e)
Si osservi che su un velivolo di piccole dimensioni il fin risulta dimen-
sionato in modo da avere costanti di rigidezza elevate (poiche` inversamente
proporzionale alla lunghezza del fin stesso) e la deformazione subita dal fin e`
trascurabile in prima approssimazione rispetto ai fenomeni deformativi che
interessano il sistema alare. Ne segue che gli spostamenti della sezione dell’ala
collegata al fin nel senso delle reazioni da esso sviluppate sono nulli.
7.2 Impostazione del metodo delle forze
La convenzione con cui sono rappresentate le sollecitazioni e` la seguente:
percorrendo il boxwing dalla radice posteriore alla radice anteriore, le carat-
teristiche di sollecitazione rappresentano le componenti locali di forza e di
momento che si sviluppano alla sezione considerata affinche` la trave elemen-
tare a monte della stessa sia in equilibrio sotto l’azione dei carichi esterni.
Per definire le caratteristiche di sforzo normale Tx, di taglio Ty e Tz, di
momento torcente Mx e di momento flettente My e Mz si fa riferimento al
sistema mobile di Assi locali lungo lo scheletro del sistema alare.
La routine Sol metodo forze avvia il calcolo delle caratteristiche di solle-
citazioni sul modello strutturale unidimensionale, corredato delle rigidezze e
dei carichi precedentemente calcolati (vedi capitoli 5 e 6), seguendo il proce-
dimento previsto dal metodo delle forze.
Il sistema alare chiuso (vedi figura 5.16) presenta sei gradi di iperstaticita`;
per esplicitare nell’analisi le tre componenti reattive all’incastro posteriore e`
necessario introdurre una sconnessione lungo il profilo del boxwing in corri-
spondenza della radice dell’ala posteriore.
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Sfruttando il Principio di sovrapposizione degli stati elastici (PSSE), lo studio
del sistema effettivo Fe viene ricondotto a quello di sette sottosistemi isosta-
tici; in ciascuno di essi la struttura con sconnessione posteriore e` soggetto ai
seguenti carichi:
• F0: forza peso distrubuita dei longheroni e carichi concentrati di natura
aerodinamica e non introdotti dalle centine;
• F1: incognita iperstatica X1;
• F2: incognita iperstatica X2;
• F3: incognita iperstatica X3;
• F4: incognita iperstatica X4;
• F5: incognita iperstatica X5;
• F6: incognita iperstatica X6.
Le componenti reattive globali non nulle Ry post, Mx post e Mz post, ammes-
se dalla simmetria del modello, rappresentano tre delle incognite iperstatiche
del sistema, mentre le rimanenti incognite vengono individuate nelle reazioni
del fin espresse come sforzo normale txfin , taglio tyfin e momento flettente
mzfin del fin stesso, espresse anch’esse rispetto al sistema di riferimento glo-
bali.
Successivamente il programma trasforma le incognite iperstatiche in compo-
nenti locali sull’ala posteriore usando la matrice di rotazione Trasfala post
definita nelle (2.3).
Data la simmetria del boxwing, il programma analizza la semiala destra
(individuata dal verso positivo dell’Asse Y globale) e individua opportuna-
mente le incognite iperstatiche a seconda della soluzione strutturale adottata
per il fin. Il menu` di interfaccia 7.4 consente di scegliere la tipologia di fin
tra verticale (nel piano di simmetria globale del velivolo) o doppio (fuori dal
piano di simmetria), illustrate in figura 7.5.
Nel primo caso le SEZIONI 1 e 3 indicate in figura 7.3 coincidono e le con-
dizioni di vincolo sulla radice posteriore corrispondono a quelle di un incastro
perfetto; le componenti globali reattive di forza e momento sono scelte come
incognite iperstatiche del problema.
Il fin si comporta da elemento elastico e le costanti di elastiche associate
alla rigidezza dell’elemento sono note dalla geometria e dal materiale che lo
compone. Tuttavia per velivoli di piccole dimensioni come l’Idintos l’ipotesi
73
Figura 7.4: Menu` di selezione per la scelta strutturale del fin.
Figura 7.5: Soluzioni strutturali applicabili al fin.
di fin infinitamente rigido e` comuque accettabile e giustifica la schematizza-
zione del fin come vincolo perfetto.
Quando invece il fin non appartiene al piano di simmetria, la prima ter-
na di incognite iperstatiche e` associata alle componenti reattive globali (non
nulle) alla radice posteriore. Le altre tre incognite vengono introdotte in cor-
rispondenza della giunzione ala posteriore-fin e sono rappresentate da sforzo
normale, taglio e momento flettente del fin.
I valori delle incognite iperstatiche si ottengono risolvendo il sistema dato
dalle equazioni (7.3), note come equazioni di Mu¨ller-Breslau, calcolando gli
spostamenti generalizzati ηi, η0i e ηij come somma di contributi semplici.
ηi = η0i +
6∑
j=1
Xjηij (7.3)
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Figura 7.6: Definizione delle incognite iperstatiche per la soluzione con fin
nel piano di simmetria.
Gli spostamenti generalizzati sono definiti nel seguente modo:
• ηi: spostamento generalizzato del punto di applicazione dell’incognita
iperstatica Xi nel sistema effettivo Fe valutato in direzione e verso
dell’incognita iperstatica stessa;
• η0i: spostamento generalizzato del punto di applicazione dell’incognita
iperstatica Xi nel sistema isostatico F0 valutato in direzione e verso
dell’incognita iperstatica stessa;
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Figura 7.7: Definizione delle incognite iperstatiche per la soluzione con fin
doppio fuori dal piano di simmetria.
• ηij: spostamento generalizzato del punto di applicazione dell’incognita
iperstatica Xi nel sistema ausiliario isostatico Fj valutato in direzione
e verso dell’incognita iperstatica stessa.
Il programma calcola il lavoro delle forze interne lungo travi semplici,
sfruttando la discretizzazione di TIPO 2.
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7.3 Controlli
Dopo aver risolto il sistema iperstatico, vengono individuati i livelli mas-
simi di momento flettente, momento torcente, sforzo normale e taglio per
l’ala posteriore,per la parat`ıa e per l’ala anteriore e le posizioni delle sezioni
maggiormente sollecitate sono riportate nella Command Window di Matlab.
Come riscontro della correttezza del codice IdiSA, il programma esegue una
verifica sulla risultante delle forze e il momento risultante trasmessi da un
segmento principale all’altro lungo il boxwing. In questo modo e` possibile
osservare se gli equilibri locali in prossimita` delle connessioni con la parat`ıa
e, di conseguenza, l’equilibrio globale dell’intera struttura sono verificati.
I controlli effettuati hanno evidenziato errori dello stesso ordine delle capa-
cita` di calcolo del software utilizzato (10−16), per cui le suddette condizioni
di equilibrio sono verificate.
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Capitolo 8
Esempio di applicazione del
codice IdiSA
Il codice IdiSA consente di analizzare lo stato di sollecitazione dell’ala, sotto
assegnate condizioni di carico, per diversi tipi di soluzioni strutturali e, come
descritto nel Capitolo 7, per diversi schemi di vincolo.
Calcolati gli andamenti delle caratteristiche della sollecitazione lungo lo sche-
letro del sistema portante, il confronto tra le varie soluzioni e` impostato in
termini di parametri energetici opportunamente definiti, indicativi della de-
formabilita` sia dell’intera struttura che delle singole parti che la compongono.
8.1 Casi analizzati
E´ stata presa in considerazione la geometria del sistema alare dell’idrovolan-
te ultraleggero Idintos, in studio presso il Dipartimento di Ingegneri Aero-
spaziale dell’Universita` di Pisa. Successivamente, si sono identificate sedici
configurazioni, in base al tipo di soluzione strutturale dei longheroni, alla
scelta del fin e allo spessore dei rinforzi in carbonio e si e` studiata la sen-
sibilita` dello stato di sollecitazione e delle prestazioni energetiche dell’ala e
delle sue parti (semiala anteriore, parat`ıa e semiala posteriore) al variare di
questi parametri. La distanza del fin dal piano di simmetria globale X-Z e`
fissata al 15% della semiapertura alare e l’angolo di inclinazione dell’asse del
fin, θfin, rispetto alla direzione dell’Asse Z globale e` assegnato pari a 0
◦.
I casi analizzati sono riportati in tabella 8.1.
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STRUTTURA PRIMARIA FIN mm di CARBONIO (per lato)
1 monolongherone singolo 0
2 monolongherone doppio 0
3 bilongherone singolo 0
4 bilongherone doppio 0
5 monolongherone singolo 2
6 monolongherone doppio 2
7 bilongherone singolo 2
8 bilongherone doppio 2
9 monolongherone singolo 4
10 monolongherone doppio 4
11 bilongherone singolo 4
12 bilongherone doppio 4
13 monolongherone singolo 6
14 monolongherone doppio 6
15 bilongherone singolo 6
16 bilongherone doppio 6
Tabella 8.1: Caratteristiche delle soluzioni costruttive analizzate.
8.2 Condizioni di carico
Si e` analizzato il comportamento della struttura sotto l’azione dei carichi
aerodinamici e del peso strutturale di centine e longheroni.
I carichi aerodinamici agenti sul velivolo sono riferiti alle condizioni di volo
riportate in tabella 8.2.
DATI DELLA MISSIONE
quota h [m] 0
velocita` V [m/s] 46.6
fattore di carico nz 1
Tabella 8.2: Condizioni di volo di riferimento.
In assenza di carichi concentrati esterni di natura non aerodinamica si
sono introdotte arbitrariamente le seguenti distribuzioni di centine, disposte
con passo costante su ciascun segmento principale:
• 6 centine sulla semiala anteriore;
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• 2 centine sulla parat`ıa;
• 6 centine sulla semiala posteriore.
8.3 Geometria della sezione
La geometria della sezione viene ricostruita dal programma, utilizzando dati
noti a priori e derivando da essi le restanti dimensioni grazie alla scelta di
rapporti dimensionali quanto piu` possibile realistici (paragrafo 4.2).
Le dimensioni della sezione assegnate arbitrariamente si rifanno a scelte
strutturali gia` validate in [4] e sono riportate in tabella 8.3.
SPESSORI [mm] ROOT ant TIP ant ROOT post TIP post
anima (m.) 0.002 0.002 0.002 0.002
flangia sup.(m.) 0.024 0.008 0.024 0.008
flangia inf.(m.) 0.024 0.008 0.024 0.008
centina lungo apertura (b.) 0.012 0.012 0.012 0.012
centina in sezione chiusa (b.) 0.020 0.007 0.020 0.007
Tabella 8.3: Spessori assegnati in input al programma (m. =
monolongherone; b. = bilongherone).
Per ottenere risultati confrontabili, le sezioni dei longheroni per l’ala mo-
nolongherone e per l’ala bilongherone sono state dimensionate in modo che
l’area totale dei rinforzi in fibra di carbonio fosse la stessa, sezione per sezio-
ne, per entrambe le tipologie.
Si osservi che tale assunzione non implica una corrispondenza in termini
di peso della sistema portante considerato. Infatti, per effetto della geometria
delle due sezioni, l’una data da un longherone di sezione rettangolare cava e
l’altra da due longheroni con sezione rettangolare piena, a parita` di rinforzi
introdotti, la soluzione bilongherone ha un peso maggiore rispetto all’altra.
In tabella 8.4 sono riportate le variazioni del peso dell’ala rispetto alla ver-
sione monologherone al variare degli spessori di rinforzo.
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mm di CARBONIO (per lato) Wbi/Wmono [-]
0 160%
2 93%
4 63%
6 45%
Tabella 8.4: Variazione del peso dell’ala dovuta al cambiamento di strut-
tura da monolongherone a bilongherone, in percentuale del peso dell’ala
monolongherone.
La posizione dei longheroni e` stata assegnata a seconda della soluzione
strutturale nel modo seguente:
• longherone unico collocato nel punto di massimo spessore del profilo
(soluzione monolongherone);
• longherone al bordo d’attacco e longherone al bordo d’uscita rispet-
tivamente al 20% e al 60% di corda media aerodinamica (soluzione
bilongherone).
8.4 Soluzioni a confronto
8.4.1 Soluzione del sistema iperstatico
Fin nel piano di simmetria globale X-Z Si riportano a seguire i grafici
di sensibilita` dei valori delle incognite iperstatiche (corrispondenti alle inco-
gnite reattive espresse nel sistema di riferimento globale) alla scelta strut-
turale dei longheroni e allo spessore in mm dei rinforzi in carbonio inseriti
(figura 8.1).
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La radice posteriore dell’ala bilongherone risulta caricarsi maggiormente
rispetto alla soluzione monolongherone, specie per quanto riguarda la com-
ponenti reattiva di momento Mzpost , che, a causa del diedro nullo sull’ala
posteriore, e` responsabile di una sollecitazione a flessione secondaria Mz (nel
sistema locale dell’ala) importante. In particolare la componente Rxpost e`
fortemente influenzata dall’angolo di freccia posteriore, tanto da subire un
cambiamento di segno; il bilongherone risente di una reazione lungo l’Asse
X globale diretta concorde con la resistenza aerodinamica, mentre sul mono-
longherone la reazione e` orientata in senso opposto. Le componenti reattive
Rzpost e Mxpost tendono invece a ridursi di intensita`.
Fin fuori dal piano di simmetria globale X-Z Si riportano a seguire
i grafici di sensibilita` dei valori delle incognite iperstatiche alla scelta strut-
turale dei longheroni e allo spessore in mm dei rinforzi in carbonio inseriti
(figura 8.2).
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Lo spostamento del fin, orientato sempre verticalmente (θfin = 0
◦), cor-
risponde allo spostamento delle stesse componenti reattive (espresse nel si-
stema di riferimento globale) Rxpost , Rzpost e Mypost , che vengono associate
alle componenti reattive di sforzo normale, taglio e momento flettente del fin
come indicato nelle relazioni (8.1).
Raxialfin = Rzpost (X5) (8.1a)
Rshearfin = Rxpost (X6) (8.1b)
Mflexfin = Mypost (X4) (8.1c)
Quando si sposta il fin, sulla struttura monolongherone, rispetto alla con-
figurazione con fin centrale, il segno delle reazioni si mantiene, e, in partico-
lare, il momento flettente secondario Mz aumenta in modo considerevole. Il
passaggio alla versione bilongherone comporta gli stessi effetti del caso con
fin nel piano, se si tiene conto dell’aumento con segno su ciascuna componen-
te reattiva. Gli effetti subiti dalle singole componenti reattive (nel sistema di
riferimento globale) sono riportate in dettaglio e discusse nel paragrafo 8.4.3.
8.4.2 Caratteristiche di sollecitazione
Il codice riporta per ciascuna delle sedici configurazioni l’andamento delle
componenti locali di sollecitazione. Assegnato il valore di spessore di carbonio
(fissato a 6 mm per lato) si confrontano i comportamenti dei quattro tipi di
strutture principali:
1. monolongherone con singolo fin;
2. bilongherone con singolo fin;
3. monolongherone con doppio fin;
4. bilongherone con doppio fin.
L’andamento delle caratteristiche di sollecitazione (figure 8.3, 8.4, 8.5 e
8.6) e` riportato in componenti locali dell’ala posteriore, della parat`ıa e dell’ala
anteriore al variare della coordinata adimensionale locale, definita secondo il
criterio illustrato al paragrafo 6.1.
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STRUTTURA MONOLONGHERONE
CON FIN NEL PIANO GLOBALE X-Z
Ala posteriore
Parat`ıa
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Ala anteriore
Figura 8.3
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STRUTTURA BILONGHERONE
CON FIN NEL PIANO GLOBALE X-Z
Ala posteriore
Parat`ıa
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Ala anteriore
Figura 8.4
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STRUTTURA MONOLONGHERONE
CON FIN FUORI DAL PIANO GLOBALE X-Z
Ala posteriore
Parat`ıa
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Ala anteriore
Figura 8.5
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STRUTTURA BILONGHERONE
CON FIN FUORI DAL PIANO GLOBALE X-Z
Ala posteriore
Parat`ıa
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Ala anteriore
Figura 8.6
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Quando il fin appartiene al piano di simmetria del velivolo, il momento
torcente dell’ala posteriore segue un andamento costante a tratti simile ad
un profilo lineare a farfalla, (figura 8.3 e 8.4), non perfettamente simmetrico
rispetto alla sezione di mezzo ma spostato verso l’estremita`. La baia alla
radice risulta quindi maggiormente sollecitata rispetto alle altre. Il fin fuori
dal piano consente di ridurre la sollecitazione a torsione sulla baia di radi-
ce posteriore, abbassando, di conseguenza, l’energia di deformazione dell’ala
posteriore.
Nella configurazione con doppio fin la baia di radice posteriore risulta scarica
anche a taglio.
L’andamento delle sollecitazioni di flessione My e taglio Tz, cos`ı come quello
dello sforzo normale Tx, resta qualitativamente lo stesso per le diverse confi-
gurazioni, mentre Mz e Ty cambiano radicalmente. Se il fin e` nel piano X-Z,
sul monolongherone i contributi Mz e Ty risultano secondari alla flessione e
taglio associata alle componenti My (massima alle radici e minima alle estre-
mita`) e Tz e, in particolare, il valore di Mz alle due radici e` molto piccolo
ed e` piu` alto alle estremita`. Nel caso del bilongherone i momenti My e Mz
assumono quasi lo stesso ordine di grandezza, con andamento massimo alle
radici e minimo alle estremita`. L’aumento delle componenti secondarie di
sollecitazione e` da ricondurre, oltre alla maggior rigidezza flessionale rispetto
all’Asse z locale, all’angolo posteriore di freccia complessivo, piu` pronunciato
in presenza di due longheroni strutturali, perche` l’asse elastico della trave
arretra verso il bordo d’uscita dell’ala posteriore.
In conclusione, l’utilizzo di un fin doppio scarica la radice posteriore in ter-
mini di taglio e momento torcente, ma mantiene i momenti flettenti elevati
sulla baia di radice dell’ala posteriore.
Sull’ala anteriore, il fin doppio ha l’effetto di amplificare la flessione all’e-
stremita`, spostando il punto in cui si annulla il momento flettente primario
My dall’estremia` verso la radice.
Quanto alla sollecitazione della parat`ıa, lo sforzo normale (concorde con
la sollecitazione locale rappresentata Tx) e` normalmente negativo (parat`ıa
compressa), fatta eccezione per la configurazione bilongherone con fin nel
piano di simmetria, in cui la parat`ıa e` tesa.
8.4.3 Forze reattive
Il codice IdiSA visualizza l’orientamento delle componenti reattive globali
alle radici dell’ala e al fin. Si riportano i risultati ottenuti per le quattro
soluzioni considerate (spessore delle lamine di carbonio fissato a 6 mm).
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STRUTTURA MONOLONGHERONE
CON FIN NEL PIANO GLOBALE X-Z (singolo fin)
Componenti reattive alle radici (Forze)
Componenti reattive alle radici (Momenti)
Figura 8.7
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STRUTTURA BILONGHERONE
CON FIN NEL PIANO GLOBALE X-Z (singolo fin)
Componenti reattive alle radici (Forze)
Componenti reattive alle radici (Momenti)
Figura 8.8
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STRUTTURA MONOLONGHERONE
CON FIN FUORI DAL PIANO GLOBALE X-Z (doppio fin)
Componenti reattive alle radici e al fin (Forze)
Componenti reattive alle radici e al fin (Momenti)
Figura 8.9
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STRUTTURA BILONGHERONE
CON FIN FUORI DAL PIANO GLOBALE X-Z (doppio fin)
Componenti reattive alle radici (Forze)
Componenti reattive alle radici (Momenti)
Figura 8.10
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Nelle tabelle 8.5, 8.6 e 8.7 si riportano i valori delle componenti reattive
di forza e momento per tutti i sedici casi analizzati.
Strutt. Fin mm Carb. Rxant Ryant Rzant Mxant Myant Mzant
1 1 0 -31 72 -1197 -1675 945 41
2 1 0 -187 -1 -1190 -1622 834 449
1 2 0 47 63 -1061 -1122 640 -256
2 2 0 202 22 -925 -556 447 -835
1 1 2 -32 70 -1157 -1547 869 42
2 1 2 -219 -17 -1169 -1546 777 525
1 2 2 36 63 -1037 -1004 588 -223
2 2 2 117 19 -929 -534 395 -549
1 1 4 -34 68 -1118 -1421 794 41
2 1 4 -243 -20 -1148 -1478 725 603
1 2 4 27 61 -1011 -877 533 -200
2 2 4 59 19 -921 -478 344 -345
1 1 6 -36 65 -1077 -1292 717 41
2 1 6 -264 -19 -1126 -1412 675 679
1 2 6 16 60 -985 -750 479 -173
2 2 6 11 22 -910 -408 293 -174
Tabella 8.5: Componenti reattive alla radice anteriore (in N e Nm).
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Strutt. Fin mm Carb. Rxpost Rypost Rzpost Mxpost Mypost Mzpost
1 1 0 -54 52 -814 -1909 492 31
2 1 0 102 124 -638 -1451 508 -735
1 2 0 0 61 0 -1744 0 264
2 2 0 0 102 0 -1753 0 673
1 1 2 -53 53 -784 -1880 483 23
2 1 2 134 141 -600 -1372 506 -893
1 2 2 0 60 0 -1674 0 233
2 2 2 0 105 0 -1618 0 383
1 1 4 -51 56 -753 -1848 474 13
2 1 4 158 144 -564 -1303 506 -995
1 2 4 0 62 0 -1610 0 204
2 2 4 0 104 0 -1521 0 188
1 1 6 -49 59 -723 -1819 464 0
2 1 6 179 142 -528 -1238 506 -1075
1 2 6 0 64 0 -1546 0 171
2 2 6 0 102 0 -1439 0 30
Tabella 8.6: Componenti reattive alla radice posteriore (in N e Nm).
Strutt. Fin mm Carb. Rxfin Ryfin Rzfin Mxfin Myfin Mzfin
1 2 0 -135 0 -1036 0 535 0
2 2 0 -290 0 -969 0 546 0
1 2 2 -124 0 -987 0 556 0
2 2 2 -206 0 -906 0 568 0
1 2 4 -115 0 -941 0 571 0
2 2 4 -147 0 -854 0 579 0
1 2 6 -104 0 -896 0 585 0
2 2 6 -100 0 -806 0 587 0
Tabella 8.7: Componenti reattive al fin (in N e Nm).
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Passando dalla soluzione monolongherone a quella bilongherone, le com-
ponenti reattive alla radice posteriore e al fin (a parita` di spessore di carbonio
introdotto) espresse nel sistema di riferimento globale presentano le seguenti
variazioni con segno, come riportato in tabella 8.8. Analizzando le compo-
nenti reattive, si osserva che il comportamento dei vincoli posteriori resta
qualitativamente lo stesso al variare della configurazione del fin e dei lon-
gheroni, fatta eccezione per i cambiamenti di segno riportati in tabella 8.8.
Di maggior importanza e` l’effetto che il cambiamento di configurazione ha
sull’andamento delle caratteristiche di sollecitazione (discusso nel paragrafo
8.4.2) e, quindi, sulla deformazione dell’intero sistema alare.
Componente Segno Variazione Variazione Variazione
(m.- fin s.) (b. - fin s.) (m. - fin d.) (b. - fin d.)
Rx 	 +∆Rx∗ −∆Rx −∆Rx
Ry ⊕ +∆Ry +∆Ry +∆Ry
Rz 	 +∆Rz −∆Rz −∆Rz
Mx 	 +∆Mx +∆Mx +∆Mx
My ⊕ +∆My +∆My +∆My
Mz ⊕ −∆Mz∗ +∆Mz +∆Mz∗
Tabella 8.8: Segno e variazioni delle componenti reattive alla radice poste-
riore e al fin (in N e Nm). L’asterisco ∗ indica il cambiamento di segno della
reazione rispetto al caso di riferimento (monolongherone, fin verticale).
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8.4.4 Parametri energetici
A supporto dei risultati ottenuti sull’andamento delle sollecitazioni, uno degli
obiettivi del seguente studio e` stato quello di stabilire dei criteri di confronto
per verificare l’efficacia delle diverse soluzioni strutturali; a tal proposito e`
stato necessario introdurre lo studio di una serie di parametri adimensionali
indicativi della deformabilita` della struttura e dell’influenza che il cambia-
mento di configurazione esercita sulle forze interne del sistema.
Il confronto tra diverse configurazioni viene illustrato in termini di
• coefficiente di energia di deformazione totale del sistema alare e = Etot
Wb
,
dove Etot e` l’energia di deformazione totale associata ai carichi effettivi
sulla meta` di sistema alare considerato (calcolata sulla lunghezza Ltot/2
dei longheroni della semiala), definita come
Etot =
∫ Lbox/2
0
(
Tx
2
EA
+
Ty
2
GAy
+
Tz
2
GAz
+
Mx
2
GJ
+
My
2
EIy
+
Mz
2
EIz
)
dl (8.2)
W rappresenta il peso della meta` di sistema alare considerato, mentre
b e` l’apertura alare di tutto il sistema;
• coefficiente di energia di deformazione dell’ala anteriore ea = EaWb , con
Ea energia di deformazione della sola ala anteriore, associata ai carichi
effettivi;
• coefficiente di energia di deformazione dell’ala posteriore ep = EpWb , con
Ep energia di deformazione della sola ala posteriore, associata ai carichi
effettivi;
• efficienza ζ = ep
ea
= Ep
Ea
, definita come il rapporto tra i coefficienti
energetici delle due ali.
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Si osservi che le curve in figura 8.11 e in 8.12 sono riportate in funzione
del peso della meta` di sistema portante considerato (in kg) e si riferiscono
alle quattro configurazioni del sistema al variare degli spessori di carbonio
da 0 a 6 mm per lato. Tuttavia i valori dei coefficienti ottenuti sono validi
anche per l’intero sistema alare: in virtu` della simmetria di cui gode il siste-
ma boxwing, l’energia di deformazione complessiva e` parti al doppio di quella
calcolata dal programma, cos`ı come raddoppia anche il peso della struttura
stessa, quindi il coefficiente di energia e` lo stesso.
Dall’analisi dei dati ottenuti emerge che, rispetto alla soluzione realizzata
totalmente in legno (indicata in figura 8.11 come NO renforced), l’introduzio-
ne degli strati di carbonio consente un aumento della resistenza di ciascuna
sezione, tanto piu` marcato quanto piu` ci si allontana dalle sezioni di radice in
quanto l’area percentuale di carbonio sulla sezione e` maggiore. Lo spessore
delle lamine in carbonio, infatti, e` assunto costante su tutta la lunghezza dei
longheroni, influenzando maggiormente le caratteristiche globali delle sezioni
in cui gli spessori delle parti in legno sono piu` piccole.
A parita` di peso dell’ala i valori di e consentiti dall’ala bilongherone rin-
forzata e non rinforzata, con fin nel piano, si mantengono abbastanza in
continuita` coi dati della versione monolongherone, su cui sono state disposte
lamine di rinforzo piu` spesse.
La struttura monolongherone non rinforzata o debolmente rinforzata sem-
brerebbe preferibile dal punto di vista ponderale, ma i livelli di energia di
deformazione corrispondenti risultano nettamente maggiori rispetto alle altre
configurazioni.
A conferma di questa osservazione interviene l’esperienza costruttiva nel cam-
po dell’aviazione ultraleggera: le aziende, infatti, considerano in linea gene-
rale l’ala monolongherone debolmente rinforzata (spessori massimi di 2 mm
per lato) una soluzione piuttosto critica dal punto di vista del cedimento o
addirittura della rottura del longherone stesso in condizioni di carico di ulti-
mo.
Inoltre, rinforzi in composito troppo sottili potrebbero risultare problematici
se confrontati con i requisiti di sicurezza imposti da normativa sul dimensio-
namento della struttura. La resistenza del composito e` infatti notevolmente
influenzata dalle condizioni ambientali in cui esso opera (temperatura, assor-
bimento di umidita`), oltre ad essere sensibile alla qualita` dello stesso processo
di produzione; in particolare, la normativa europea [9] impone l’utilizzo di
coefficienti di sicurezza aggiuntivi (da 1.2 a 1.5) che tengano conto del pos-
sibile degrado delle proprieta` del materiale rispetto ai dati di riferimento,
penalizzando la struttura in termini di peso.
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Ne segue che una soluzione non rinforzata puo` risultare preferbile non solo
per i minori costi tecnologici (sezioni semplici rettangolari piene, assenza di
carbonio) ma anche dal punto di vista della certificazione del materiale stesso.
Un altro aspetto importante riguarda la quantita` di energia associata alle
parti maggiormente sollecitate, ovvero all’ala posteriore e all’ala anteriore. Il
lavoro delle forze interne della parat`ıa influisce poco sul contributo energetico
globale.
Spostando il fin fuori dal piano di simmetria (mantenendo l’inclinazione θ del
fin a 0◦), gli andamenti delle sollecitazioni riportati nelle figure 8.3, 8.4, 8.5
e 8.6 mostrano che in entrambe le soluzioni l’ala anteriore presenta carichi
maggiori, specie all’estremita` dove la sezione resistente e` piu` cedevole, con
un conseguente aumento del coefficiente ea; il comportamento dell’ala poste-
riore risulta invece meno facile da interpretare, poiche` alcune sollecitazioni
aumentano a discapito di altre.
Per comprendere meglio il fenomeno e` necessario prestare attenzione ai con-
tributi percentuali all’energia dati dalle singole componenti di sollecitazione.
Dai dati rappresentati in figura 8.13 emerge che il principale contrubuto all’e-
nergia di deformazione corrisponde al lavoro compiuto dal momento torcente
Mx (circa il 75% dell’energia totale), a cui si aggiunge il contributo comple-
mentare delle componenti al momento flettente My (contributo primario) e
Mz (contributo secondario).
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In particolare, il contributo energetico della flessione primaria sull’ala
posteriore diventa piu` importante quando il fin e` spostato, rispetto alla con-
figurazione con singolo fin centrale. Inoltre, sempre confrontando le con-
figurazioni possibili per il fin, l’efficienza ζ risulta piu` bassa quando il fin
appartiene al piano di simmetria, quindi, il comportamento deformativo del-
l’ala anteriore, essendo quella piu` caricata, predomina nel bilancio energetico
complessivo.
Se si considera la rigidezza del sistema alare come la capacita` della strut-
tura di opporsi alla deformazione sotto carico, il doppio fin incrementa la
rigidezza dell’ala posteriore a discapito di quella dell’ala anteriore.
In termini energetici globali l’energia di deformazione totale del doppio fin
risulta sempre piu` elevata (figura 8.11); quindi, l’effetto significativo della
versione con fin spostato e` quello di offrire, a parita` di carichi esterni, una
configurazione complessivamente piu` deformata, quindi meno rigida.
In conclusione, nell’ambito dell’aviazione ultraleggera, poiche` la scelta
della soluzione costruttiva finale e` dettata fondamentalmente dal requisito
di miglior compromesso rigidezza-peso, il bilongherone non rinforzato e` da
preferire alle soluzioni monolongherone con e senza rinforzi. I vantaggi offerti
da questo tipo di configurazione sono infatti i seguenti:
• deformazioni meno pronunciate a parita` di peso e condizioni di carico;
• assenza di vincoli aggiuntivi sul dimensionamento legati alla presenza
di materiale composito, con conseguente abbattimento dei costi;
• tecnologie di produzione piu` semplici.
L’introduzione di rinforzi sull’ala bilongherone risulterebbe inoltre poco con-
veniente dal punto di vista ponderale: l’aumento del peso strutturale non
consente abbattimenti consistenti dell’energia di deformazione.
Dal punto di vista della posizione del fin, e` preferibile distribuire in modo piu`
uniforme possibile l’energia associata alla deformazione delle due ali e predi-
ligere le soluzioni con fin nel piano di simmetria, per mantenere l’efficienza ζ
quanto piu` possibile vicino ad 1. In particolare, se si sceglie la configurazione
bilongherone, si ha che
Ep
Ea
' 0.5 (8.3)
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Capitolo 9
Conclusioni e sviluppi futuri
Il codice IdiSA messo a punto in questo lavoro di tesi consente di analizzare
in tempi brevi lo stato di sollecitazione dell’ala boxwing, trattando proble-
matiche legate all’inserimento dei carichi aerodinamici e non aerodinamici e
alla trattazione di un materiale misto legno-carbonio. Il programma, inoltre,
mette a confronto le prestazioni strutturali di diverse configurazioni possibili
(tipo di longherone, tipo di fin, rinforzi in carbonio), ricorrendo allo studio
di parametri energetici derivanti dal campo di sollecitazione ottenuto.
Dai risultati riportati per le sedici configurazioni attribuibili alla geome-
tria del sistema alare dell’idrovolante ultraleggero Idintos emergono le se-
guenti conclusioni.
Rispetto alla soluzione realizzata totalmente in legno, l’introduzione degli
strati di carbonio consente un aumento della rigidezza della struttura che,
di conseguenza si deforma di meno. Lo spessore delle lamine in carbonio,
inoltre, essendo costante su tutta la lunghezza dei longheroni, influenza mag-
giormente le caratteristiche globali delle sezioni in cui gli spessori delle parti
in legno sono piu` piccole.
A parita` di peso dell’ala i valori di e consentiti dall’ala bilongherone rinforza-
ta e non rinforzata, con fin nel piano, si mantengono abbastanza in continuita`
coi dati della versione monolongherone, su cui sono stati disposte lamine di
rinforzo piu` spesse.
La struttura monolongherone non rinforzata o debolmente rinforzata sem-
brerebbe preferibile dal punto di vista ponderale, ma l’esperienza costruttiva
indica come critici i livelli di energia di deformazione corrispondenti, piu` ele-
vata rispetto alle altre configurazioni.
Inoltre la presenza del composito vincola da normativa il dimensionamento
dei longheroni, rischiando di penalizzare la struttura in termini di peso, per
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effetto dell’incertezza sulla determinazione della resistenza effettiva del mate-
riale. Ne segue che una soluzione non rinforzata puo` risultare preferbile non
solo per i minori costi tecnologici (sezioni semplici rettangolari piene, assenza
di carbonio) ma anche dal punto di vista della certificazione del materiale
stesso.
Confrontando gli andamenti delle sollecitazioni, si osserva che per effetto dello
spostamemto del fin fuori dal piano di simmetria, sia per il monolonghero-
ne, che per il bilongherone, l’ala anteriore presenta carichi maggiori, specie
all’estremita` dove la sezione resistente e` piu` cedevole, con un conseguente
aumento del coefficiente ea; anche l’ala posteriore tende a caricarsi, anche se
in maniera meno pronunciata.
Dai contributi percentuali all’energia dovuti alle singole componenti di sol-
lecitazione emerge che il principale contrubuto all’energia di deformazione
corrisponde al lavoro compiuto dal momento torcente Mx, a cui si aggiun-
ge il contributo complementare delle componenti al momento flettente My
(contributo primario) e Mz (contributo secondario), mentre le sollecitazioni
a taglio e a sforzo normale influiscono sul bilancio energetico in modo tra-
scurabile. Le distribuzioni di Mx e My rimangono qualitativamente le stesse,
mentre cambia notevolmente il grafico relativo a Mz, con effetti importanti
sull’ala bilongherone.
Confrontando le configurazioni possibili per il fin, l’efficienza ζ risulta sempre
piu` bassa quando il fin appartiene al piano di simmetria, quindi, il doppio
fin incrementa la rigidezza dell’ala posteriore a discapito di quella dell’ala
anteriore.
Inoltre, poiche` l’energia di deformazione totale del doppio fin risulta sempre
piu` elevata, l’effetto significativo della versione con fin spostato e` quello di
offrire a parita` di carichi una configurazione complessivamente piu` deforma-
ta, quindi meno rigida.
In conclusione, nell’ambito dell’aviazione ultraleggera, poiche` la scelta
della soluzione costruttiva finale e` dettata fondamentalmente dal requisito
di miglior compromesso rigidezza-peso, il bilongherone non rinforzato risul-
ta migliore per la maggior rigidezza, per l’assenza di vincoli aggiuntivi sul
dimensionamento legati alla presenza di materiale composito e per l’impiego
di tecnologie di produzione piu` semplici. L’introduzione di rinforzi sull’ala
bilongherone risulterebbe inoltre poco conveniente, in quanto l’aumento del
peso strutturale non consente abbattimenti consistenti dell’energia di defor-
mazione.
Dal punto di vista della posizione del fin, e` preferibile distribuire in modo piu`
uniforme possibile l’energia associata alla deformazione delle due ali e predi-
ligere le soluzioni con fin nel piano di simmetria, per mantenere l’efficienza ζ
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quanto piu` possibile vicino ad 1.
Lo scopo fondamentale per cui si e` realizzato il codice IdiSA e` quello di
fornire parametri di confronto tra diverse configurazioni, che permettano di
orientare la produzione degli ultraleggeri verso le soluzioni costruttive quali-
tativamente piu` efficaci, al di la` dei valori numerici ottenuti.
In merito agli sviluppi futuri, sara` necessaria una verifica a posteriori dei
livelli massimi raggiunti dalle tensioni locali e resta aperto il problema del-
l’inserimento del codice IdiSA all’interno di un ciclo iterativo per ottenere un
dimensionamento di minimo peso della struttura alare e, quindi, del velivolo
stesso.
Inoltre, a conferma della correttezza dei risultati ottenuti, e` opportuno vali-
dare il codice attraverso l’analisi agli elementi finiti.
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